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INTRODUCCIÓN 
En esta Memoria trataremos del sistema compresor-tuibina tra-
bajando en el ciclo de Braylon, o> de combustión a presión cons-
tante con expansión hasta la presión inicial. El motor así for-
mado se conoce generalmente con la denominación de «Turbina 
de gas»; aplicándose también este nombre a la turbina propia-
m'ente dicha del motor. 
Para evitar confusiones, hemos seguido las denominaciones 
consagradas con el uso, y ya prácticamente en vías de reconoci-
miento oficial. 
Designamos «turborreactores» u los motores de avión humados 
por una turbina de gas, en la que se aprovecha directamente la 
energía cinética residual de la turbina como choiro propulsor. 
Por «turbohélice» entendemos el sis'ema moto-propulsor formado 
por una turbina de gas en la que se aprovecha la energía resi-
dual de la turbina para el accionamiento de una hélice, puliendo 
ayudar también a la propulsión la energía cinética que aún resta 
después de la turbina. Aunque no muy de acuerdo con el nom-
bre, designamos «motores de reacción» a todo aquel sistema 
moto-propulsor que se vale direclamen e de la energía cinélica 
de un chorro de gases procedente de la combustión para realizar-
la pi opulsión. 
Por la falta material de tiempo hemos tenido que tratar muy 
brevemente algunas cuestiones, a las que hubiéramos querido de-
dicar mayor espacio, como, por ejemplo, acontece con las vibra-
ciones de los alabes en los com'presores y turbinas, problemas de 
regulación, incremen'adores de empuje y algunas "otras cuestiones. 
Por último, hemos de destacar el agradecimiento que debemos 
a algunos alumnos de 5.° curso de la Academia de Ingenieros 
Aeronáuticos, a quienes recientemente tuvimos el gusto de darles 
un curso en la Academia sobre Motores de reacción. Los seño-
res Sácnz Insausti y Ramírez Gómez han extractado de nuestros 
apuntes la paríe correspondiente al estudio termodinámico de la 
turbina de gas (Capítulos III y IV), con inclusión de algunas 
aportaciones propias. Al señor Gómez Moreno se debe gran parte 
del Capítulo VI, y el señor Salas Larrazábal ha sido el verdadero 
autor y redactor de la parte que trata de los ciclos industriales 
de la turbina de gas. 
PRIMERA PARTE 
CÁLCULO Y DIMENSIONADO DE COMPRESORES 
. AXILES Y TURBINAS DE GAS 
I 
COMPRESORES AXILES 
ANTECEDENTES 
Es bastante antigua la idea de utilizar el proceso inverso del 
funcionamiento de una turbina de reacción para comprimir aire. 
En el año 1847, el francés BÜRDIN bosquejó un proyecto de com-
presor axil y TOURNAIRE, completando los trabajos anteriores, 
p resentó en la Academia de Ciencias francesa un estudio sobre 
estos compresores. En Inglaterra, PARSONS proyectó su primer 
c ompresor axil en el año 1884, desarrollando la Compañía Par 
sons Co., más de 30 modelos hasta el año 1908. 
En todos es os primeros ensayos se obtuvieron muy malos re-
sultados, debido al desconocimiento que existía de las teorías en 
que se basa el funcionamiento de los compresores axiles. Se em-
pleaban unos escalonam'ientos análogos a los de las turbinas de 
reacción de vapor, con grados de compresión completamente 
inadecuados, por lo cual los rendimientos que se conseguían eran 
tan bajos, que resultaban inaceptables. 
Desde el pun'o de visla aerodinámico, es mucho más fácil pro-
yectar correctamente una turbina que un compresor. Esto se debe 
a que la expansión de un gas siempre es estable, mientras que 
en una compresión, al existir un gradiente de presión contrario 
a la marcha general del fluido, con efecto perjudicial máximo 
en la capa límite, puede dar lugar a que se produzcan fenóme-
nos de inestabilidad. Esto obliga a que es!e último proceso haya 
que efectuarlo mucho más gradualmente; pero, no obstante, en 
todos los compresores se presenta el fenómeno de «bombeo» o de 
inestabilidad y cambio de sentido de la corriente de los gases, 
producido cuando se supera un gradiente de presión límite, que 
viene fijado por el tipo de compresor y condiciones de funciona-
miento. Además, el diseño de un compresor axil ha de ser muy 
cuidadoso. Los cambios de sección han de ser efectuados frfuy 
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gradualmente, para que el fluido no se «despegue» de las pare-
des, y deberan evitarse en absoluto que puedan presentarse velo-
cidades locales iguales o superiores a la del sonido, ya que se 
producirian inmediatamente ondas de choque y desprendimiento 
de la capa limite. En cambio, en una expansion no hay incon-
veniente alguno en funcionar con números de MACH superio cs 
a la unidad y, ademas, el gas se adapta con mucha mayor faci-
lidad a los cambios de seccion. Bas'.a considerar que un com-
presor axil, funcionando com'o turbina, puede proporcionar facil-
menle rendimientos del orden de 0,80, mientras que pietendei 
conseguir el caso inverso seria por completo inadmisible. 
- a¡a¿#s¿cUer 
Fig. 1.—Esquema de un compiesoi de ciidilación, axil. 
Los progresos de este tipo de maquinas no comenzaron hasta 
pasado el año 1926, cuando el doctor A. A. GRIFFITH dio a co-
nocer su teoria aerodinamica sobre perfiles de compresores y tur-
binas. En colaboracion con el Ministerio del Aire ingles y con 
el Aeronautical Research Committee, se construyo una unidad 
experimental formada por una turbina y un compresor axil de un 
escalonamiento, obleniendose muy buenas caracteristicas en los 
ensayos efectuados. No obstante, la aplicacion efectiva de este 
tipo de co'm'presores en los turbopropulsores y turbohelices no co-
menzo en Inglaterra hasta el año 1936. 
En los Estados Unidos la casa Westinghouse experimento y 
construyo diversos tipos de compresores a partir del año 1906, 
Fig. 2.—Corte esquemático del compiesor de la tul bo-hclics 
Mam-ha: (1), entrada de aire; (2), dlabes del rotor; (3), dla-
bes del estator; (4), dlabes-guias de entrada; (5), dlabas-
guias de sdlida; (6), tambor o cilindio-soporte; (7), acopla-
miento del eje de la helice; (8), acoplamiento del eje de la 
turbina; (9), ciene de laberinto; (10), igualador del empvje 
axil; (II), pesos para el equilibrado dindmico; (12), aloja-
miento de los dlabes; (13), salida del. aire. 
pero hasta 1928 no se consiguio unidad de buen rendimiento, 
que fue destinada al tiio forzado de los ventiladores de los bar-
cos de guerra. 
En esta breve reseha historica de los compresores axiles tam-
bien deben mencionarse los irabajos efectuados en Suiza y Ale-
mania. La primera de estss naciones ha sido } es una de las 
mas acreditadas en proycc:os y conslruccion de compiesores y 
turbinas, y a la segunda corresponde la primacia en la puesta 
en vuelo de avion equipado con turbopropulsor de compresor axil 
(Jumo 004, año 1914). 
INTRODUCTION 
Las teorias sobre el funcionamiento y diseho de los compreso-
res axiles, aunque bastante desarrolladas, puede decirse que en 
la actualidad estan todavia en periodo form'ativo. Personalidades 
de reconocida solvencia en el campo de la aerodinamica y en la 
tecnica de los compresores y tuibinas se han ocupado en la re-
solucion de los complicados problemas teoricos y practicos que 
presenta el diseño correcto de este tipo de maquinas. A titulo de 
ejemplo, basta citar los nombres de T. von KÁKÍIAN, H. S. TSIEN, 
A. R. H O W E L I . , C. IVELLER, A. BETZ, A. D. S. CARTER, E. N . C O -
HEN, M, SEDILLE, T. SINNETTE, M. RoGDONOF'F, R. G. JIÁRIUS, 
R. A. FAIRTHORNE, Y. SHIMAMOYANA, F. JNUMACHI, etc. Asimis-
mo, se realizan en la actualidad gran numero de investigaciones 
experimentales, principalmente en Inglaterra, Estados Unidos y 
Suiza. 
No obstan'e lo dicho, todavia no existe en la aclualida l cuerpo 
de doctrina solidamente establecido y con abundancia de datos 
experimentales por el que pueda guiarse con absoluta confianza 
el proyectista de'este tipo de maquinas. Aunque, naturalm'ente, 
con gran numero de puntos de con'acto, existen discrepancias en 
las teorias que se aplican, notandose especialmente en las for-
mulas y datos empfricos que forzosamente hay que utilizar. 
El compresor axil presenta en nuestros dias cada vez mayor in-
teres. Su reducida seccion frontal A elevado rendimiento lo hacen 
perfectamente idoneo para su u'ilizacion en turbopropulsores y 
turbo-helices, notandose ca la vez mayor tendencia a la substitucion 
del compresor centrifugo por el. Su mayor inconveniente estriba 
en el pequeno grado de compresion crue se consigue por escalo-
namiento, lo que obliga a que haya necesidad de un gran numero 
de ellos partí coiiseguit* una. relacion de compresion del or len de 
la CTIIC se obtendria en uno centrifugo de potencia analoga. Pol 
esla razon gran parte de los estudios e investigaciones se orien-
tan en el sentido de ir forzando cada vez mas los números de 
MACH de funcionamiento con objeto de obtenei* niciyor salto de 
temperatura o presion Incluso se ha He"? do a estudiar el proble-
ma de disenar compresores aptos para funcionar con velocidades 
de circulacion supersonicas (ref. 9) auneme esto solo podria con-
seguirse a costa del rendimiento 
NOTACI6N GENERAL 
6 — temperatura relativa, grades centfgrados. 
T = 8 - j - 273, temperatura absoluta. 
p presion, Ka'/m2 (en aplicaciones numericas 
Kg/cm2). 
v — volumen especifico, m3/Kg. 
pe — peso especificot Kg'm3 
p — densidad, Kg. 6eg^m4 
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R — constante de los gases perfectos, igual a 29,26 
Kgm/Kg. grado. 
c — calor especifico a presion constante, Kcal.m/Kg. 
seg2. grado. 
cy —• calor especifico a volumen constante, Kcal.m Kg. 
seg . 
P - potencia, Kgm/seg. (en aplicaciones numericas en 
• / 
G — gasto en peso, Kg/seg. 
Gy — gasto volumetrico, m3/seg. 
V, u, w — velocidad, m/seg. 
n — regimen, r .p.m. 
a o, 
, . 
entalpia por umudu de masa, ívcal m/rvg. seg2. 
v expolíeme de una evolucion isentropica. 
exponente de una evolucion politropica. 
R numero de Reynolds. 
V g vciocidad dci sonido, m/seg. 
INOTACION DB PERFILES 
(I — distancia al punto de maximo espesor (°/0 de c). 
<ly — distancia al punto de maxima curvatura (°/0 de c), 
<i) — angulo de curvatura del perfil. 
Ij l — borde de ataque. 
BS — borde de salida. 
r ( j. — radio del borde de ataque. 
r,¡ — radio del borde de salida. 
L — sustentacion por unidad de longitud, en direccion 
perpendicular a la velocidad media \vm. 
< X - coeficiente de 8uSlentaci6„. 7; p «'2 I» C 
O — resistencia por unidad de longitud, en direccion 
de «vm. 
VD = 
D 
i/o p (c2 m c 
= coeficiente de resistenc'íi. 
JNOTACION DE UN ESCALONAMIENTO 
ROTOR 
Fig. 3 
ESTATOfí 
Fig. 4 
c — cuerda, 
e — expesor maximo (°/0 de c). 
v — curvatura maxima (aL de c). 
Fig. 5 
ii. — velocidad periferica. 
Vj — velocidad absoluta de entrada en el rotor. 
V2 — velocidad absoluta de salida en el rotor. 
w¡ — velocidad relativa de entrada en el rotor. 
(Co — velocidad relativa de salida en el rotor. 
w$ — velocidad de entrada en el estator. 
w± — velocidad de salida en el eslator. 
Va — velocidad axil. 
Pi' p3, Pa,Pi —' angulos de entrada y salida de los perfilrs medidos 
entrela normal al piano de giro y la tangente al 
esqueleto del perfil. 
avai,aZ)ai — angulos de entrada y salida de las velocidades 
relativas. 
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angulos de entrada y salida de las velocidades 
absolutas en el rotor. 
vector velocidad media en el rotor, 
angulo del vector velocidad media, d^finido por 1B 
expresion: t a n g a m = ;2 (tang &i 4- tang <*»)> 
Kj p\, angulo de incidencia. 
GÍ, — G>¡Í deiiexion, 
CÍ2 "^ p2, desviacion. 
separacion o paso, 
espesor en el sentido normal del escalonamiento. 
angulo de situacion. 
número de alabes en cada disco. 
altura media de los alabes. 
perdidas de presion en cada semi-escalon (rotor o 
estator). 
subida de presion efectiva en cada semi-escalon. 
incremento teorico de presion, igual a §r>-|- zip. 
incremento real de temperatura en cada semi-
escalon. 
trabajo periferico o potencia gastada en la com -
presion por unidad de gasto en cada escalo-
namiento. 
rendimiento adiabatico. 
rendimiento de escalon. 
coeficiente de perdida por efectos tridimensionales. 
area transversal de un alabe. o s s í , i 
area transversal de paso del aire. aA ^ ; 2izr h. 
grado de reaccion. 
ECUACIONES GENERALES 
Mientras no se indique lo contrario, consideraremos el caso 
de un fluido en movimiento bidimensional, es decir, con valores 
de todas las magnitudes independientes del radio del compresor. 
En estas condiciones, procederemos a determinar los esfueizos 
que el aire produce sobre un alabe por unidad de altura. Sean 
Fy y Fx dichos esfuerzos, segun las direcciones que se indican 
en la figura 6. 
Si se prescinde de las fuerzas exteriores producidas por el ro-
i y 
zam'jento del aire contra los anillos de cierre, el teoremas del 
impulso proporciona las dos siguientes expresiones: 
*x = (I'8 — Pj" - j - »• p¡ a l ( (V*al — a*a)) 
1* = $ Ot V . I V , angÍÍ o, ~ V ,i aniiff r/n) y I 1 a l \ al & 1 ü2 n -/ 
La velocidad axil viene dada por la ecuacion de continuidaa: 
pVa aa = constante (1) 
y en la generalidad de los casos se toma constante para cada 
escalon, al que puede tambien atribuirse densidad media p re-
sultando: 
(2) x — P 2 j ) 8 
Fy = s P Yl ( tEmS «i — ta lng «2) (3) 
Si se considera el caso de un fluido ideal desprovisto de roza-
miento, puede utilizarse la ecuacion de Bernoufui en su foima 
mas simplificada, obleniendose: 
1 
P2 "1' • p Va ttang- O.J — tang2«2) 
En este caso el anguo que forma la resultante F con la direc-
cion axil del movimiento se obtiene con la expresion: 
F 1 
tang am = —— = \.tang ai ~\~ ta-°g "") 
F 2 
(4) 
denominandose sustentacion L a es'a resultante, perpendicular al 
vector velocidad media, wm. 
En el caso general de fluido compresible y esfuerzos de roza-
miento se m'odifica esta resultante en magnitud y direccion, si-
guiendose denominando sustentacion a la proyeccion de dicha 
fuerza en direccion perpendicular a Wm, mientras que la com-
ponente que aparece según dicho vector es la resistencia D (fi-
gura 7). 
Fig. 6 Fig. 7 
— 
— 
i¡ 
A 
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En valor absoluto, la potencia tomada en el escalon vendra 
dada por: 
G 
F u.iy u Va ( tang ttj taiigc,2J (,->/ 
El t rabajo periferico se obtendra con: 
p i¿ Va 
Tp — ~ = ™^ (tang.ai tang "-a) (6) 
* ' t> 
Expresando esta formula en funcion de las velocidades abso-
lutas, resulta: 
u 
- = (V
 2 sen cp2 V j s en cp^ 
' g 
De los t r iangulos de velocidades (fig. 8), se d e d u c e : 
V, =vV0 
Ss/iuá 
TVwiqu/os dd eelocidades 
Fig. 8 
AV = it1 - j - V — u V Vj se< ©j 
2 ¡ ,2 ' - - - , 
W = uw + V — ¿ u V o sen cp.-> 
.2 ' 2 " ' " 
y substituyendo, resulta: 
. , 2 , , 2 , , , 2 T,ri2 
V — V W — W (7) 
La expresion de '•p puede oblenerse tambien del principio de 
conservacion de la energfa, resultando: 
— 1- ,f (|[.2 — l1j) 
2g 
y de (7) y (8), se obtiene: 
.I(rL, - Hj) 
2 f! 
(8) 
(9) 
Expresion que podria tambien haber sido deducirla directamen-
te, bastando para ello haber considerado el movimiento en ejes 
relativos. , 
El salto total de Entalpia en el escalon vendra dado por: 
y z — ~w2 
,T(H4 - Ht) = J (H4 — TTa) -|- J(Ha - H J = xp -\ — 
En el caso general es "-4 = %j iv¿ = Vi, q sea que el aire sale 
del estator con la misma velocidad con que entro en el rotor, re-
sultando : 
I ( H 4 - H 1 ) = TP 
Por 'tanto5 se obtiene el salto total de temperatura con la ex-
presion : 
«V. 
2 A T = (tangcíj — tangc¡2) (10) 
¿ r J c P 
Como puede observarse, el compresor funciona aumentando las 
velocidades absolutas entre la entrada y salida de eada rotor. En 
cambio, las velocidades relativas decrecen, actuando el compre-
sor respecto a ellos como con difusor, ya que las secciones do 
salida son mayores que las de entrada, relacionandose aproxima-
damente con la expresion: 
__^L Ü O S r / 2 -
CT[ cOStfj 
GRADO DE REACCION. TIPOS DE COMPRESORES 
El grado de reaccion de cada escalonamiento se expresa pol-
la relacion entre el salto de entalpia en el rotor y el salto total 
de ella, o sea: 
GR = 
íi I'I, H» — H t 
A Hr -f- A HB H4 — H1 ( ( / (,/ i cV2 |,/ 
1 2 3 4 
1 1 
COSü (J.x COS íí2 
1 1 1. 1 
cosu n co s2 n i-nc¡2
 r/ • cfis2 a 
i *i n o'" n — • tn TI o-^ í~/-
' " ' b " i " " ' a "2 )11) 
tang2 CÍJ — tnng2 «2 -f- taeg2 «3 — tang2 «4 
En el caso normal de ser a4 = a0, la formula anterior se sim-
plifica en gran manera. 
De los triangulos de velocidades se deduce: 
u= V (tang</j -ft aang a0), 
u = Va (tang c.a -•)- tang r/.3), 
de las que se obtiene: 
tang CÍ! — 'ang «¿ = 1 ang c!3 — tang aa. 
Teniendo en cuenta estas relaciones, la formula (11) se reduce 
a la expresion: 
GR = tang a. . (12) 
El compresor serfa de action (GR = 0) si »! = «2> y de 100 % 
de reaccion, (GR = 1) si «,3 = o.,t, 
En la practica, los unicos compresores que se han utilizado han 
sido los de un grado de reaccion superior al 50 %. 
Los com'presores con grado de reaccion igual al 50 % 
(GR = 0,5) se realizan mediante disposition simetrica de los ala-
bes de los rotores y estatores, o sea cuando se cumple la con-
dicion: o0 = a2 = <i4; veriflcandose entonces que: 
CÍJ = «3; Wi = «'3! n'o = «'o. 
Por estas razones los compresores se dividen en simetricos y 
asimetricos, según que tengan un grado de reaccion igual al 
50 % u otro diferente. 
A primera vista pudiera parecer que los compresores de grado 
de reaccion superior al 50 % son los que proporcionarian nie-
,...a
 w ,n 
\V — w 
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jores caracteristicas. En efecto: urt compresor de 100 % de reac-
cion tendria sus alabes dispties os en forma aproximada a como 
se indica en la figura 9, con disposicion muy oblicua de los ala-
bes de los rotores, viniendo a tener angulos de situacion de 
U-9J*. 
Fig. 9.—Escalonamiento de 100 % de reacción: s/c = 1; 
Ol = 60°; ^ ss 4°°; a : — oz = 9o° tang al — tang t>¡ = 0,873. 
unos 60 a 70°. En cambio, con alabes de tipo simetrico los an-
gulos de situacion de los rotores son m'ucho mas pequeños, del 
orden de los 35 6 40° como maximo (fig. 10). Aunque, como 
veremos mas adelante, para angulos de situacion elevados, lo que 
Zoíor 
Csíaior 
Fig. 10. — Escalonamiento de 50 % de reacción: r /c = 1; 
<S = 30 ; t ~ 40°; «•x — <*¡ -- 20°; tang al — tang ¡>.2 = 0,615. 
se traduce eil un mayor angulo de salida oí} se funciona con Mf!-
noies valores de la deflexion »! — <>2, como las tangentes varian 
rapidamente cuando se sobrepasan los 50 6 60°, resulta que el 
valor del termino tang at — tang a2 es mayor en los compre-
sores de 100 % de reaccion que en los de 50 %. Por tanto (for-
mula 7), parece ser que, a igual de velocidades perifericas y axi-
les, se obtendria mayor salto de temperaturas en dichos com-
presores; pero esta ventaja no es má9 que ilusoria. Hay que con-
siderar que todas las caracteristicas de los compresores vienen 
limitadas por el mayor numero de MACH con que puede funcio-
narse Si las velocidades axiles fuesen iguales, resultarian mu-
cho mayores 
velocidades relativas en los rotores de un compre-
sor de 100 % de reaccion que uno simetrico lo que obliga, en 
la practica a funcionar en ellos con valores de dichas velocida-
des axiles mucho mas reducidos. De aquf resulta que contra los 
20 6 21° de incremento de temperatura que se consiguen en un 
compresor sim'etrico no se puede esperar sobrepasar mucho mas 
de los 12° en uno de 100 °/ de reaccion. Ciertamente que en 
ellos podria forzarse algo mas este valor pero sería a costa de 
rapirl i rlismimirinn en el rpTirHmiento 
Las únicas ventajas que presentan los compresores de 100 % 
de reaccion consisten en su mayor facilidad constructiva, debido 
a la forma sencilla de sus «estatores» y a la inexistencia de per-
didas intersticiales en dichos alabes. Estas parecen ser las ra-
zones que mo'ivaron su utilizacion en los compresores alemanes 
del Jumo 004 y BMW 003. 
En la actualidad estan practicamente abandonados, y se tien-
de a la utilizacion exclusiva de los compresores simetricos. Por 
esta razon, de aqui en adelante nos referiremos exclusivamente a 
este tipo de compresores. 
Para evitar confusiones, conviene indicar que en muchas pu-
blicaciones inglesas denominan «impulse blading», o alabes de 
accion, a los 100 % de reaccion. Ello se debe a la equivalencia 
aerodinamica que existe enlre los «rotores» y «estatores», en cuan-
to se prescinde de efectos de fuerza centrifuga. Por ello, resulta 
aerodinamicamente analogo un compresor de accion que uno de 
100 % de reaccion. 
Tambien conviene indicar que esta simetria entre los alabes 
del «rotor» y «estator» se refiere por ahora exclusivamente al 
diametro medio o seccion cenlral de los alabes; pues, como ve-
remos posteriorm'ente, puede haber compresores de 50 % de reac-
cion en que esta simetria no exista mas que en dicha seccion 
central. 
PBIRFILES 
No existe todavia tecnica propia desarrollada en el sentido de 
la obtencion de perfiles, destinados especfficamente para los 
alabes de los compresores axiles. Se vienen utilizando perfiles ya 
clasicos para otros fines aerodinamicos, especialmente los desti-
nados a trabajar con grandes velocidades, como los de punta de 
pala de las helices (fig. 13), obteniendose con ellos muy buenos 
rendimientos. 
Se utilizan lfneas de curvatura media circulares o parabolicas, 
con curvaturas que pueden llegar a ser del orden del 5 6 6 %, 
y los espesores de los perfiles suelen estar comprendidos entre 
el 8 y el 10 %. 
El calculo aerotermodinamico de los alabes proporciona los 
angulos PÍ y fti de entrada y salida. En funcion de ellos y de 
la cuerda, y en el caso de linea media circular, se obtienen in-
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mediatamente el angulo de situacion, curvatura y radio de cut-
vatura, con las relaciones siguientes: 
C • 
\'i 
v/c = • 
Pi — P a 
sen 
2 
(13) 
(14) 
Por tanto, una vez fijados Pj y f¡¡, para la determinacion corrí. 
pleta de la linea de curvatura media? aun podemos fijar arbitra¬ 
riamente el valor de la curvatura maxima, o bien su situacion rf 
Impuesto cualquiera de estos dos valores, ya exis'en dos ecrm-
ciones para la determinacion, de ^, y f, y con ellos queda fijada 
por completo la forma de la linea de curvatura media. 
Una vez determinada esta linea media y elegido el perfil si-
metrico basico, se traza el perfil definitivo a partir de ella y 
en la forma acostumbrada. 
P&rpt N.A.C.A. Qffi9-3$ 
Fig. 11 
Radio del borde de ataque = 0,0022. 
r v/c = — — 
^í— fa 
Situación 
0 
0,0125 
0,0250 
0,0500 
0,0750 
0,1000 
0,1500 
0,2000 
0,3000 
Ordenada 
0 
0,0085 
0,0126 
0,0187 
0,0235 
0,0274 
0,0337 
0,0382 
0,0435 
Situación 
0,4000 
0,5000 
0,6000 
0,7000 
0,8000 
0,9000 
0,9500 
1,0000 
Ordenada 
0,0450 
0,0437 
0,0399 
0,0336 
0,0249 
0,0140 
0,0077 
0,0009 
( 1 5 ) 
En el caso de linea media parabolica, que forme con la cuer-
da los angulos ^i y ^a, resulta para ella la siguiente ecuacion 
(figura 12): 
4 „ _4_ , — 
— x8 + X ; a + j / — Xxjr + \iy -f- i = 0. 
Siendo: 
A, — • " 
1 1 1 
„*>, I i - ~ iTr ' ¡ vil' I 
c" 1 tang 11 tang i ¡ / 
2 / 1 1 
c \ tang f'2 tang Wt 
Para la curvatura, y para su situacion, resultan las expresiones: 
*-*-(-¥)• 
(16) 
(17) 
Ahora bien: entre los angulos í i y ^ , y los de entrada y sa-
lida /8j y 82, existe la relacion geometrica: 
Pi — l ' i = Ps + "í's == £• 
INCIDENCIA Y DESVIACION 
Hasta ahora, siempre que nos liemos referido a ecuaciones del 
movimiento, se han utilizado los angulos de las velocidades <¡x y o2 
mientras que al tratar de los perfiles se utilizaban los angulos 
de alabe ft¡ y fis, Unos y otros vienen relacionados entre si pol-
la incidencia } la desviacion: 
i = a.y — pj ; 0 = a,¡ — paa 
El primero es un parametro, cuyo valor puede elegir arbitra-
riamente el proyectista mientras que el segundo viene immresto 
por la forma del alabe y disposicion del escalonamiento. 
Para la incidencia, ya veremos posteriormente cdmo se deter-
mina, en funcion de la influencia que ejerce en el rendimiento 
del compresor y en los valores de los numeros de MACH criti-
cos con que puede funcionarse. Siempre se toman valores de ella 
proximos a los cero grados, con una zona de variacion compren-
dida como maximo entre — 5 y + 5°. 
La desviacion se produce por el efecto de fueiza centrifuga 
que hace que se produzca un gradiente de presion hacia la parte 
concava de los alabes. Por esta razon las lineas de piesion cons-
tan;e resultan desviadas, haciendo que el aire saiga de los es-
calonamientos con angulo mayor que el que forma la tangente 
a la linea de curvatura media (fig. 5). Esta desviacion depende 
del angulo de curvatura 'I', posicion de la curvatura maxima dv, 
relacion paso-cuerda y angulo de salida. 
Fig. 12 
Puede utilizarse la siguiente formula semiempirica (referencia 2): 
i = I 1 
2 cí v „ a 0,23 1- 0,, —— 
c 50 
- lA* 1 / — , (18) 
que para lineas de curvatura media circulares se simplifica, que-
dando: 
sen 
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& = 0,,23 -f- 0,1 
50° 7 I c 
(19) 
Según referencia 6, tambien puede obtenerse direclamente el 
angulo de salida con la siguiente formula experimental: 
0r — CÍO = K (p1 — ¡J0), (20) 
en la cual fía es el angulo de ataque que pioduciria sustentacion 
nula en el peifil aislado, y K es un parametro que depende de 
la relacion paso-cuerda2 con un valor medio igual a 0,9. 
EXPRESION DE Ci Y CD 
Planteando que la suma de fuerzas en el sentido de giro de 
cada alabe, multiplicadas poi la velocidad periferica, es igual a 
la potencia gas'ada en el escalonam'iento, resulta: 
(L cub cím -f- D sen a.m). iN, /i, u -
y con 
L
 = ~ JL P c tvsm, 
G 
" Va ( t a n g al t a n g a'2Í 
1 
= r. D p C 2 ' 
N : 
2xr 
• = 2 z r /¡ p Va 
resulta: 
C, = 2 (tang c¡j — tang <ca) cos <xm CD tang « . (21) 
c 
En la formula anterior la influencia del termino en Crj en el 
valor de C L es notablemente escasa. En efecto, en condiciones 
no muy alejadas de las normales de funcionamiento el coeficien-
te CQ es del orden de 0,04-0,05 como maximo, mientras que 
tang o. es siempre menor que la unidad. Por tanto, tomando 
para Cr el valor teorico: 
CL = 2 ( t a n g "i — 'an8 °¡) c u k am< 
se comete a lo sumo error del orden del 4 6 5 %. 
(22) 
Fig. 13 
Para el calculo de las perdidas de presion y rendimiento del 
escalonamiento, se toma un coeficiente de resistencia total CD 
compuesto por la suma de tres terminos: 
D Dp D 1 Da \¿J) 
En la cual, CD es el coeficiente de lesistencia del peifil; CDl 
es el coeficiente de resistencia inducida y C D a el de resistencia 
anular. 
El coeficiente de resistencia del perfil se obtiene experimen-
talmente mediante ensayos en tunel. Suele ser del orden de 0,016 
a 0,018, para la generalidad de los perfiles que se utilizan en 
los alabes de los compresores. En la referencia 11 se incluye una 
formula empirica que relaciona este coeficiente de resistencia del 
perfil con el de sustentacion. 
Los efectos combinados de la fueiza centrifuga y de la capa 
limite, en la superficie de los alabes y en las paredes anulares 
superior e inferior, dan lugar a la formacion de un flujo secun-
dario en el interior de los canales de los alabes, produciendose 
dos torbellinos en el borde de salida: uno, proximo al vertice, 
y el otro, junto a la raiz, en forma parecida a lo que s icede 
en un ala de avion. El estudio de estos torbellinos, con la apa-
licion consiguiente de resistencia inducida a que dan lugar, ha 
sido tratado por diversos autores, como KARMAN, TSIEN, HANS-
FORD CARTER y COHEN, etc. (ref. 4). En esta, referenc'a se 
indica que el valor de la resistencia se obtiene con la expresion: 
1 - -^-1 ~ , (24 
D i ¿I O 
- ) 
en la cual, h es la altura del alabe y ti la distancia, ligeramente 
inferior a h, entre los centros de los dos torbellinos de los ex-
tremos. El calculo del valor de ti presenta considerables dificul-
tades, pero puede medirse aproximadamente, siendo del orden del 
90 % de h. Un valor medio del coeficiente que m'ultiplica a C 2 L 
es igual a 0,018, es decir, que puede utilizarse con buena apro-
ximacion en la practica la expresion: 
C = 0,018 C2 . (25) 
Di L 
El coeficiente de resistencia anular proviene del rozamiento 
del aire contra las superficies superior e inferior de los anillos 
de cierre de cada escalonamienlo. Su valor es proporcional a la 
relacion paso-cuerda s/c, e inversamente proporcional al alar-
gamiento del alabe h/c. Segun referencia 2, puede tomarse para 
C "ii el valor dado poi la expresion: 
C =0 .020 -
— = 0,020 -r- . 
k h 
(26) 
Una vez determinado el coeficiente de resistencia total se de-
ducen facilmente de el las perdidas de presion en el escalona-
miento. Basta expiesai que dicha resistencia procede de ellas. 
Se obtiene la siguien e telacion: 
D = 3 • .» • eos v 
Resultando: 
o bien: 
P (*\i 
i: c eoS cí ni 
V„ C Q 
(27) 
(28) 
SO COo^ d in 
Como resultado de los fenomenos de rozamiento, formacion de 
torbellinos y perdidas intersticiales, resulta que la velocidad axil 
Va no es constante a lo largo de la altura del alabe. Por causa 
de ello, al tomar en las expresiones del trabajo periferico e in-
cremento de temperatura el valor teorico de ella dado por la 
ecuacion de continuidad, y suponerlo constante, resulta que se 
S 
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obtiene un mayor trabajo y subida de temperatura del que re-
sulta en la realidad. De acuerdo con esto, las formulas (6) y (11) 
hay que modificarlas, afectandolas de un coeficiente de peidi-
da £, debido a los efectos tiidimensionales citados. Resulta con 
esto: 
inciementos de presion son proporcionales a los de temperatu-
la, pudiendo tomaise como expresion del lendimiento: 
i/V. 
x = c, (tang rJi — tang <,¿): 
2 A T
 = £ " i .a ( , a n s ai — t a n s °<¿Y> g J tp 
(29) 
(30) 
pudiendo tomazse para el coeficiente £ un valor medio igual 
a 0,86. 
RENDIMIENTO DEL ESCALON 
Teniendo en cuenta que en compresoi de 50 % de leaccion 
son iguales los inciementos y perdidas de piesion en el «rotoi» 
y en el «estator», puede calculaise el lendimiento adiabatico de 
cada escalonamiento en funcion de las peididas de presion <Sp y 
salto de tempeiaturas A T de cada hileia de alabes. Si 1-2-3-4 
es la linea politropica de la transformacion leal (fig. 14), y 1-4' 
la de la transformacion isentropica que nos daria la misma pie-
sion final, el lendimiento adiabatico se obtendra con la ex-
presion : 
2 A Tt T"4 — V j 
2 A 'i' T4 — 1 j 
que con sencillas tiansfoimaciones se llega a la foimula: 
Y]a — T i 2 A T 
2 A T 
T, 
T 
. -
2 8p l 
i>l J 
, - i 
7 
1 
(31) 
(32) 
que, como puede verse, resulta bastante complicada. 
Como tendremos ocasion de compiobar en el articulo siguien-
te, no se comete mucho eiror suponiendo incompiesible el aiie 
en cada escalonamiento, tom'ando para ello una densidad media 
en la curva de transformacion. Con ello se simplifican en gian 
manera la mayoiia de los calculos. 
En este caso, cuando la densidad se considera constante, los 
.„ __ * _ "
4
 " i 
2 &Pt 
y tambien: 
P. Pl 
op 
1" p t 
(33) 
(34) 
El incremento teoiico de piesion Apt se calcula facilmente 
con las formulas: 
1 „ . 
L 1 • O P * P 2 + 
lesultando: 
A pt = 
a 1 c o s * g1< 
°i s. cos a2 cos
12
 a, 
1 . / . cos2 (7|\ 
- T - P «'"i 11 5 1 . (35) 
2 \ cosa a2J v y 
Poniendo «p en funcion del coeficiente de lesistencia, se ob-
tiene: 
P Va CD 
cos** ffm 
/]e = 1 -
1 
• P « , J 1 1 1 
COS-* rjj 
COS"J í72 2 
que, puesta en funcion de las tangentes e intioduciendo el valoi 
teorico del coeficiente de sustentacion, se llega con facilidad a 
la expiesion: 
2 C D 
Ve = 1 —¡ r T T - ; (36) 
^en (/ a w) <.'L x 
foimula sencilla y de comodo manejo. 
Los valoies de este lendimiento suelen sei del oiden del 90 % 
cuando el compiesor funciona en condiciones próximas a las de 
su pioyecto; de este 10 % de peididas conesponde apioxima-
damente un 4 % a la lesistencia del peifil, otio 4 % a la le-
sistencia inducida y un 2 % a la lesistencia anular. 
Fig. 14 
Fig. 15 
LlMITACIOKES QUE EL NUMERO DE MACH IMPONE AL FUNCIONAMIEN-
TO DEL COMPRESOR 
Una de las variables fundamentales que limita la mayor parte 
de las caracteiisticas funcionales de los compresoies axiles es el 
numeio de MACH, )a que es condicion impiescindible que las 
1 
C 'S (J iri 
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velocidades relativas de circulacion del aire sean subsonicas, o 
al menos que no se sobrepase en gran manera con ellas valores 
del numero de MACH iguales a la unidad. 
En los alabes m'oviles las velocidades decrecen desde la Wj de 
entrada a la w2 de salida, y para los fijos, en la misma forma, 
ya que es Wi = V2 y nr, = Vx en los compresores usuales del 
50 % de reaction. Ahora bien, esta disminucion de las velocida-
des de paso no se efectúa de un modo progresivo, sino que pue-
de suceder, y en la realidad asi ocurre, que existan velocidades 
en el interior de los alabes superiores ,al valor inicial. Esto es 
debido a dos causas: por una partes los espesores de los per-
files modiiican los valores de las secciones de paso, las cuales 
irian aumentando de un modo continuo si dichos perfiles estu-
viesen reducidos a sus lineas de curvatura media. Por tanto, 
puede existir un estrechamiento o garganta con un valor del 
area de su seccion inferior al inicial de entrada (fig. 16). Por 
otra parte, la forma curvada de los canales de paso produce 
una distribution asimetrica de las velocidades en cada seccion, 
con sus mayores valores en la parte convexa de los alabes; pun-
tos en los que se acentuara el peligro de que aparezcan veloci-
dades supersonicas. 
Es^udiar el campo de velocidades en el interior de los alabes 
presenta enormes dificultades, por lo cual, lo que se hace en 
la practica es limitar los valores maximos de las velocidades re-
lativas de entrada, que seran funcion de las condiciones del es-
calonamiento, es decir, de la forma y disposition de los perfi-
les de los alabes. Estos datos se obtienen mediante ensayos, sien-
do este uno de los principales objetivos de la experimentation de 
compresores axiles, ya que es de la mayor importancia funcio-
nar con los mayores valores posibles del numero de MACH. Si 
en la formula que nos proporcionaba el incremento de tempera-
tura por escalon: 
2 A T = £ —= - (tang a¡ — tang OJ¿) , 
§ J ^p 
ponemos: 
u = Va (tang CÍJ - j - tang a2)i 
Va = Wj cos «j , 
Wl = \lg T R Tt N Mj , 
2 ii T = £ (Y — ]) Tt N* Mt (tang2 ocj — tang2 CÍO) cos2 a.x, (37) 
Como puede verse, para un escalonamiento con unos angulos 
dados de entrada y salida, el incremento tem'peratura es pro-
portional al cuadrado del numero de MACH de la velocidad re-
lativa de entrada. 
En la misma forma aumen'a la subida de presion en el es-
calon, ya que el rendimiento se mantiene practicamente cons-
tante. Ahora bien, cuando se sobrepasa un cierto valor en las 
velocidades de entrada y se da lugar a que aparezca una zona 
local con velocidades supersonicas, se produce una onda de cho-
que con desprendimiento de la capa limite. A partir de este 
punto, y si se continua aumentando las velocidades de entrada, 
el incremento gradual de la resistencia del perfil, e incluso de 
la resistencia anular, hacen crecer grandem'ente el valor del co-
eficiente CD , disminuyendo por tanto el rendimiento del esca-
lon (fófm'ula (36) del articulo anterior). De esta forma se llega 
a un punto en el que se alcanzan velocidades supersonicas en 
de estrechamiento de los alabes Tjroduciendose una 
ffran onda de choque ctue al perturbar intensamente el campo 
Fig. 16.—Deteiminación de las áreas de las secciones de 
entrada y del esu echamiento. 
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Figs. 17 y 18.—Variaciones del rendimiento y del incre-
mento de presión cuando el número de MACH supera su 
valor crítico. 
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obtiene un mayor trabajo y subida de tempeiatura del que le-
sulta en la realidad. De acuerdo con esto, las foimulas (6) y (11) 
hay que modificarlas, afectandolas de un coeficiente de pérdi-
da £, debido a los efectos tiidimensionales citados. Resulta con 
esto: 
inciementos de presion son pioporcionales a los de tempeiatu-
ia, pudiendo tomaise como expresion del lendimiento: 
2A r = ? 
p = e, — — (tang aí — tang a,¿¡. 
Va 
gi 
(Ianscrj —taiig<72); 
(29) 
(30) 
pudiendo tomaise para el coeficiente i; un valoi medio igual 
a 0,86. 
RENDIMIENTO DEL ESCALON 
Teniendo en cuenta que en compiesoi de 50 % de leaccion 
son iguales los inciementos y perdidas de piesion en el «rotoi» 
y en el «estator», puede calculaise el lendimiento adiabatico de 
cada escalonamiento en funcion de las pérdidas de piesion §p y 
salto de temperaturas A T de cada hileia de alabes. Si 1-2-3-4 
es la lfnea politropica de la transforaracrón leal (fig. 14), y 1 4' 
la de la tiansformacion isentropica que nos daría la misma pie-
sion final, el lendimiento adiabatico se obtendrá con la ex-
piesion: 
I a — 
2 A T t T'á — T [ 
T. 1, 2 A T 
que con sencillas tiansfoimaciones se llega a la fórmula: 
(31) 
"<\* ~ ~ñ 
Tr 
A T. i 
2 A T U j 2 8 p 
M 
T 
Pí 
T 
— 1>• (32) 
que, como puede verse, resulta bastante complicada. 
Como tendremos ocasion de compiobai en el aiticulo siguien-
te, no se {omete mucho eiror suponiendo incompiesible el aire 
en cada escalonamiento, tomando paia ello una densidad media 
en la curva de tiansformacion. Con ello se simplifican en gian 
manera la mayoiia de los calculos. 
En este caso, cuando la densidad se consideia constante, los 
Fig. 14 
1 e — 
2 Ap Pi — Pl 
2Aj7( 
y tambien: 
Pt Pl 
°P 
Pt 
(33) 
(34) 
El incremento teorico de piesion Apt se calcula facilmente 
con las formulas: 
P\ T 7T P w"[ = Vi H 7- P « ' - í i 
2 ¿ 
°1 wl = a¿ <»2 J 
lesultando: 
a i 5 . c o s U[ cOS" (/. 
A Vt = —— p W , . ¿ \ 
0 / , cOS 3 ff|\ 
1 COS2 fy9/ (35) 
Poniendo Sp en funcion del coeficiente de lesistencia, se ob-
tiene : 
, , z 
1TP a CD cos3 c xa. 
r¡e. 
yfIF"' 
C'O^" f/, 
( OS^ {/o 
1 
que, puesta en funcrón de las tangentes e mtioduciendo el valoi 
teórico del coeficiente de sustentacion, se llega con facilidad a 
la expiesion: 
f¡e = 1 (36) 
-en (_2 cm) CL ' 
fórmula sencilla y de comodo manejo. 
Los valoies de este lendimiento suelen sei del oiden del 90 % 
cuando el oompiesor funciona en condiciones próximas a las de 
su pioyecto; de este 10 % de pérdidas conesponde apioxima-
damente un 4 % a la lesistencia del peifil, otio 4 % a la le-
sistencia inducida y un 2 % a la lesistencia anular. 
Fig. 15 
LlMITACIONES QUE EL NÚMERO DE M A C H IMPONE AL TUNCIONAMIEN-
TO DEL COMPRESOR 
Una de las variables fundamentales que limita la mayoi parte 
de las caracteiisticas funcionales de los compresores axiles es el 
númeio de MACH, }a que es condicion impiescindible que las 
1 
C U 
c<>S" u m 
1 
D 
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velocidades relativas de circulacion del aire sean subsonicas, o 
al menos que no se sobrepase en gran manera con ellas valores 
del numero de MACH iguales a la unidad. 
En los alabes Móviles las velocidades decrecen desde la Wj de 
entrada a la y?2 de salida, y para los fijos, en la misma forma, 
ya que es Wi = V2 y w2 = V\ en los compresores usuales del 
50 % de reaccion. Ahora bien, esta disminucion de las velocida-
des de paso no se efectúa de un modo progresivo, sino que pue-
de suceder, y en la realidad asi ocurre, que existan velocidades 
en el interior de los alabes superiores ,al valor inicial. Esto es 
debido a dos causas: por una parte5 los espesores de los per-
files modifican los valores de las secciones de paso, las cuales 
irian aumentando de un modo continuo si dichos perfiles estu-
viesen reducidos a sus lineas de curvatura media. Por tanto, 
puede existir un estrechamiento o garganta con un valor del 
area de su seccion inferior al inicial de entrada (fig. 16). Por 
otra parte, la forma curvada de los canales de paso produce 
una distribucion asimetrica de las velocidades en cada seccion, 
con sus mayores valores en la parte convexa de los alabes; pun-
tos en los que se acentuara el peligro de que aparezcan veloci-
dades supersonicas. 
Esludiar el campo de velocidades en el interior de los alabes 
presenta enormes dificultades, por lo cual, lo que se hace en 
la practica es limitar los valores maximos de las velocidades re-
lativas de entrada, que seran funcion de las condiciones del es-
calonamiento, es decir, de la forma y disposition de los perfi-
les de los alabes. Estos datos se obtienen mediante ensayos, sien-
do este uno de los principales objetivos de la experimentacion de 
compresores axiles, ya que es de la mayor importancia funcio-
nar con los mayores valores posibles del numero de MACH. Si 
en la formula que nos proporcionaba el incremento de tempera-
tura por escalon: 
2 A T = [• «V^ 
gicP 
(tang eíj — tane a¡¡) , 
ponemos: 
u — Va (tang CÍ1 ~\~ tang a-y), 
Va = (()j cOS a-y , 
w, = \g 7 R T, N M, , 
A T = £ U —' ' / 1\ N2 Mt C:ailS" al — tang2 <z2) cos2 GÍJ. (37) 
Como puede verse, para un escalonamiento con unos angulos 
dados de entrada y salida, el incremento temperatura es pro-
porcional al cuadrado del numero de MACH de la velocidad re-
lativa de entrada. 
En la misma forma aumen'a la subida de presion en el es-
calon, ya que el rendimiento se mantiene practicamente cons-
tante. Ahora bien, cuando se sobrepasa un cierto valor en las 
velocidades de entrada y se da lugar a que aparezca una zona 
local con velocidades supersonicas, se produce una onda de cho-
que con desprendimiento de la capa limite. A partir de este 
punto, y si se continua aumentando las velocidades de entrada, 
el incremento gradual de la resistencia del perfil, e ihcluso de 
la resistencia anular, hacen crecer grandemente el valor del co-
eficiente CD, disminuyendo, por tanto el rendimiento del esca-
lon (fófiriula (36) del articulo anterior). De esta forma se llega 
a un punto en el que se alcanzan velocidades supersonicas en 
toda la zona de estrechamiento de los alabes produciendose una 
gran onda de choque que al perturbar intensamente el campo 
Fig. 16.—Deteiminaciún de las áreas de las seccionss de 
entrada y del estrechamiento. 
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Figs. 17 y 18.—Variaciones del rendimiento y del incre-
mento de presión cuando el número de MACH supera su 
valor crítico. 
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de velocidades da lugar al atascamiento del compresor y a que 
el rendimiento y la subida de presion se anulen. 
Un. resumen giafico de lo expuesto puede observarse en las 
firguras 17 y 18. En ellas se ha tomado una curva tipica de 
variation del rendimiento entie los numeros de MACH critico 
y limite, ambos referidos a la velocidad lelativa de entrada w¡. 
El número de MACH critico se define con la condition de que, 
para dicho valor en la seccion de entiada, exista un punto en 
el inteiior de los alabes con velocidad local igual a la del so-
nido; y el numeio de MACH limite es aquel paia el cual se 
anula el rendimiento del escalon. Las dem'ás cuivas pueden de-
ducirse en funcion del rendimiento mediante foimulas ya ex-
puestas. Se han tomado paia su calculo los valoies: 
c2 = 30°; P.J = 50' ; CuP = 0,016; s,c = l ; lije = 2. 
Tj = 288° y 1 = 1 Kg./cm,2 . 
Como puede verse, cuando se sobrepasa el númeio de MACH 
critico, la disminution del lendimiento es al piincipio muy poco 
acentuada, manteniendose piacueamente constante el valoi del in-
cremento de piesion, por lo cual puede disenarse un compiesoi 
para que funcione con velocidades de enüada que den lugai a 
numeros de MACH algo superioies a su valoi ciitico. 
Hasta ahora no hemos hecho m'ention de en que punto del 
boide de ataque de los alabes ha de tomarse la velocidad le-
lativa de referencia. Como veiemos mas adelante, según el tipo 
de los alabes las velocidades de entiada pueden ser maximas 
en los extremes o en la raiz, pudiendo proporcionar, por tanto, 
valores mayores del numeio de MACH que cuando se toman las 
velocidades en la seccion central; pero sobre esta cuestion insis-
tiremos posteriormente, cuando se tiate de las foimas de torsion 
que pueden adoptarse paia los alabes. 
El numeio de MACH ciitico depende de muchas vaiiables: 
form'a y espesor del peifil basico, Ielation paso-cueida, inciden-
cia y forma y situation de la linea de curvatuia media. Todas 
estas variables pueden consideiaise como independientes entie 
si ; pero, en cambio, existe un paiametro que es funcion de todas 
ellas, y en el se acusara cualquier cambio de las mencionadas 
vaiiables. Nos lefeiimos a la ya citada relation entre el aiea mí-
nima de paso y el area de la seccion de entiada. En efecto, paia 
un angulo dado de entrada «i, 0 sea con un valor piefijado del 
aiea <ru cualquier modificación del espesor o forma de los per-
files se traduce en una vaiiacion del valoi del aiea del estie-
chamiento o area minima de paso o~m, j , en consecuencia, de la 
lelacion <rm/o-1. Por otia parte, paia alabes deteiminados, e ins-
talados de modo invariable en su escalonamiento, lo que pio-
poiciona un valor fijo de o-nl, al modificar la incidencia se cam-
bia el valor de 
Q- y con el el de (rm/(r1. Poi ultimo paia inci-
dencias, foimas y angulos de situation piefijados variando la 
lelacion paso-cueida cambian <r, y cm peio no en la misma 
foima ya crue a- es propoicional al paso mientras eme o-
 flo 
lo es disminuyendo mas lapidamente crue dicha seccion de 
tiada. 
Fig. 19.—Fotografías mostrando los efectos pi agresivos de 
los fenómenos de compresibilidad y foimación de ondas 
de choque. (Del artículo "N. A. C. A. Cascade Dala for 
the Blade Design of High-Perfoi manee-Axial Flow Com-
pressors", por S. M. Bogdonoff. Journal of the Aeíonauti-
cal Sciences, abnl 1948.) 
oB o'9 ÍO // /'2 f3 r* 
Relación oreo /n//>/ma de pasO/brea c/e e/itrac/a 
Fig. 20.--CUJ vas típicas de las variaciones de ¿os números 
de MACH etílico y límite en función de la relación área 
de entiada/área mínima de paso. 
De acueido con lo expuesto, puede afnmaise que las cuivis 
expsiimentales que nos dan el numeio de MACH ciitico en fun-
cion de <rm/¡rí ten lian mucha m .yoi geneialidad que las pai-
licalaies que nos piopoicionan las funciones: N M C = / (i), NJJQ 
= / (s/c), N^| = / (s/c)> et:c. No obstante, no existiia una 
funcion unica N \ (c = / {<Tm/a-!), ya que pueden conseguhse 
valoies iguales de o"m/<Tj modificandd valias dd eas stias salia-
bles, y en'onces, aunque se conseivaiia el mismo valoi de la ve-
locidad media en el estiechamiento, podna dai lugai a una die-
tubucion difeiente de velocidades en dicha seccion. A pesai de 
esto, la curva que se inserta en la figuia 20 tiene bastante ge-
neialidad, lepresentando una vaiiacion tipica del numeio de 
MACH ciitico con la ielación a'm/"'1. En ella puede apreciaise 
que, paia lelaciones o-m/o"i del orden de 1,15, se alcanzan los 
valoies maximos del numero de MACH, que suelen estar com-
prendidos entie 0,65 y 0,70, aunque, como hemos dicho, en la 
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practica suele funcionarse con valores superiores a los mencio-
nados. En dicha figura 20 tambien se han incluido los valores 
del numero de MACH lfmite, el cual depende casi exclusiva-
mente de la citada relacion. 
El valor de "m / °"i está estrechamente ligado con. lla inciden-
cias que se adopten, ya que ellas influyen muy grandemente en 
el valor de ""i, mientras que las posibilidades de modificar el 
area minima m actuando sobre los perfiles, o sobre la forma de 
la linea de curvatura media, no son demasiado grandes. Toman-
do una incidencia igual a cero2 y suponiendo los perfiles redu-
cidos a su linea de curvatura media, tendriamos valores de 
^ml^-í en funcion de la forma de dicha linea, y siempre algo 
mai ores que la unidad, pero no muy por encima de ella. Para 
obtener valores altos de <rm/<rlt sobre todo al tener en cuenta 
que los espesores de los perfiles disminuyen dicha relacion, no 
habria otro procedimiento que aumentar la incidencia para hacer 
que disminuyese la section de entrada; pero esto daria lugar a 
distribution desventajosa de las velocidades y a entrada del aire 
incidencia, grados. 
Fig. 21.—Variación del número de MACH crítico en jun-
ción de incidencia. 
con choques, lo que podria llevar a disminucion del numero de 
MACH critico cuando se adoptasen grandes valores de dicha in-
cidencia (fig. 21). 
La mejor combination parece ser la que se consigue con in-
cidencias proximas a los cero grados y utilizando perfiles con 
lineas de curvatura media de forma parabolica, con position re-
trasada del espesor maximo del perfil y con la curvatura maxi-
ma situada alrededor del 30 % de la cuerda. Esto da lugar a 
una variation progresiva de las secciones de paso, aumen'ando 
los valores de los números de MACH criticos con que puede 
funcionarse (perfil ingles C-4). 
Tambien indicaremos que, como podia esperarse, cuanto mas 
delgados sean los perfiles que se utilicen, mayores números de 
MACH podran admitirse (fig. 22), teniendo esto siempre un limi-
te que impone la resistencia de materiales, o el valor minimo que 
quiera fijarse para la relacion paso-cuerda, ya que habra de com-
pensarse la falta de espesor del perfil con la de adoption de una 
cuerda mayor. En la actualidadj los perfiles mas comunmente uti-
lizados tienen sus espesores maximos comprendidos entre el 8 y 
el 10 %. 
No queremos terminar esta cuestion de la influencia que ejer-
ce el numero de MACH en las actuaciones de los compresores axi-
les sin indicar que, al menos teoricamente, ya se han estudiado 
compresores aptos para funcionar con grandes velocidades super-
sonicas. Hay que tener en cuenta que la formación de ondas de 
choque no lleva forzosamente consigo una gran perdida de rendi-
miento, la cual es muy pequena si los números de MACH no so-
brepasan mucho de la unidad, y mas aún si se consigue que las 
ondas de choque que se formen sean omicuas. SLL JJr. TSIEN (1) ha 
trabajado en el estudio teorico de un compresor, en el cual, con 
velocidades axiles subsonicas (NM = 0,92), pero con números de 
MACH en la entrada de los alabes moviles iguales a 1,63, y del 
orden de 3,00 en los del estator, consigue relaciones de compre-
sion extraordinariamente elevadas en un solo escalonamiento, con 
rendimiento no inferiores al 65 %. Para ello se utiliza un «esta-
tor» de forma especial, en el CIU6 SG consigue que se formen mul-
tiples ondas de choque oblicuas. 
Estos compresores supersonicos solamente podrian funcionar 
con alabes que tuvieran unas relaciones paso-cuerda fn'uy peque-
nas, con las que se obtuviese un guiado casi perfecto de la co-
rriente de aire. Los compresores usuales, con valores de dicha re-
lacion del orden de la unidad, son maquinas de muy buen rendi-
miento, pero de funcionamiento delicado. Sus teorias y sus pro-
piedades son mezcla de las del perfil de alabe aislado y de las 
de un conducto. Para este ultimo caso, al que nos aproximamos 
cuando se disponen muchos alabes muy delgados y extremadamen-
te juntos, apenas si influyen las propiedades de los perfiles, pre-
ponderando los esfuerzos producidos por los cambios forzados en 
la direction de la corriente. En los compresores usuales, una 
perturbación grande de la marcha del fluido, coín'o es el despren-
dimiento de la corriente, puede originar el fracaso funcional del 
compresor, mientras que con los alabes muy proximos podria fun-
cionarse con ondas de choque o con valores de la de flexion por 
complete inadmisibles en uno usual, debido al perfecto guiado que 
estos últimos proporcionarian. Ahora bien, no debe olvidarse que 
esto se conseguiria a costa del rendimiento, factor esencial cuan-
do se aplican estos compresores a los motores de reaction, en 
los cuales una disminucion desde 0,85 a 0,65 en dicho rendimien-
to puede dar lugar a perdidas de potencia útil del orden del 50 %. 
Ademas, posiblemente habrian de tener m'uy grandes dificultades 
construetivas, no habiendo sido en la actualidad llevados a la 
practica. 
DEFLEXION MAXIMA QUE PUEDE ADMITIRSE 
Uno de los mas importante parametros en el calculo de com-
presores es el valor maximo de la deflexion, e = at — a2) que 
puede admitirse. 
Para un número de MACH dado, o, lo que es analogo, fijando 
el valor de la velocidad relativa de entrada wlt la formula (37) nos 
indica que el incremento de temperatura es proporcional a la ex-
presion : 
(tang2 CÍJ — tang2 a2) cos2 at; 
(1) TSIEN, H. S.: «Axial Compressors with Supersonic Exit 
Velocities from Rotating Buckets». Este ejemplo es citado en la 
Referencia 9 del articulo anterior. 
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la cual es igual al coeficiente teorico de subida de presion que be 
obtiene de la formula (35): 
( _ j pt 
A/) t 
- = 1 (33) 
1 ¡r. n W " . 
12 V " 1 
Para un valor dado de a-¡, el maximo de la expresion anterior 
se presenta cuando °¡¡ = 0, siendo igual a: 
tang2 CÍJ cos2 r/í = sen2 cq; 
que a su vez es maximo para «i = 90°, y valiendo entonces la 
unidad. 
Desde este punto de vista, el único limite de la deflexion ven-
drfa dado por la condicion de que el angulo <¿x se eantuviese 
por debajo de un cierto valor, } a que al ser la velocidad axil Va 
igual a Mocoso,, iria disminuyendo al aumentar dicho angulo y 
llegaria a anularse en el caso limite de que "i fuese igual a 90°. 
Por su parte, la velocidad periferica u dada por: 
ít = d'j (ta'ig «j - j - tan o.¡) cos cij, 
creceria a medida que o-i aumentase, pasando por un maximo 
cuando: 
lang «! 
1 
t aug fto 
y tendiendo a valer wx cuando o.x tendiese a 90°. 
Como veremos, hay razones que nos limitaran los valores de la 
deflexion independientemente de las consideraciones que se aca-
ban de hacer, las cuales solamente imponen una condicion res-
trictiva en los valores maxim'os de los angulos de entrada. 
Admitiendo va.o.es constantes de las velocidades u y Va, el in-
cremento de temperatura aumenta siempre con la diferencia 
ai —• a2 (formula 30). 
Por otra parte, el rendimiento »/e dado por 
. 2 CD 
Tle === 1 — ~ -
sen (2 am) •-'L. 
es, entre ciertos limites, tambien funcion creciente de la defle-
xion. Para un valor fijado de a¡¡, al aumentar alt el coeficiente de 
9 ii ií !5 % 
c spesor del per ¡iJ % 
Fig. 22.—Disminución del rendimiento cuando se aumenta 
el espesor del perfil para valores constantes del número 
de MACH. 
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Fig. 23.—Incíemento de temperatura y icndimiento en fun-
ción de la deflexión. 
sustentacion crece, y tambien el de resistencia, especialmente de-
bido al incremento de resistencia inducida, que es proporcional 
al cuadrado de C^, Por estas razones, al principio la relacion 
G
 D / CL disminuye, pero llega un momento en que la funcion, des-
pues de pasar por un minimo, se vuelve creciente. Esta disminucion 
de CD/CLqueda compensado sobradamenle por el aum'ento que ex-
perimenta sen (2 <*m) cuando «i crece; pero a su vez, cuando 
2 ",m llega a ser mayor que 90°, comienza a decrecer el valor 
del seno, pudiendose llegar a la anulacion del rendimiento si se 
continua aumentando el angulo de entrada. 
, En la figura 23 se han trazado unos graficos en los que se re-
sume lo que acaba de exponerse. 
Como vemos, a causa de la disminucion del rendimiento habria 
que limitar los valores de la deflexion; limite tanto mas peque-
ño cuanto mayor fuese el angulo de salida s - Pero no es esto so-
lairiente lo que acontece en la practica. Estos razonamientos se-
rian completamente validos en el caso de un guiado perfecto del 
aire; pero hay que tener en cuenta que cuando se sobrepasa de 
un cierto valor en la deflexion, sobrevendra el desprendimiento 
de la corriente y el atascamiento del compresor. 
En efecto, considerado el alabe como un perfil aislado, no po-
dra sobrepasarse de un cierto CL maximo, o bien, si se estudia 
el compresor como una serie de pasajes, tampoco podra pasarse 
en ellos del angulo de difusion maximo. 
Ya sabemos que la presencia de los otros alabes modifica gran-
demente los resultados que se obtengan para un perfil aislado. Por 
otra parte, no son validas las formulas que limitan los angulos 
en los difusores de eje recto, pues la forma curvada de los per-
files modifica la distribucibn de la corriente, favoreciendo el des-
4 
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prendimiento de la misma. Por estas razones es necesario recu-
rrir a la experimentacion directa, bien sobre compresores o en 
túneles en cascada, en los que se estudian las propiedades de las 
hileras de alabes, obteniendo en cada caso los valores de la de-
flexion critica que produce el desprendimiento de la corriente. 
En estos ensayos se lia comprobado que la deflexion critica de-
pende principalmente del angulo de salida <*3 y de la relacion 
paso-cuerda s/c. siendo tambien funcion de la incidencia y de la 
curvatura del perfil. Ahora bien, para angulos de incidencia pe-
queños, como los noimalmente utilizados en la practica, la defle-
xion critica apenas si varia con ellos, y teniendo en cuenta que 
la curvatura del alabe se relaciona inmediatam'ente con el valor 
de «i—• az, r esma que puede considerarse dicha deflexion criti-
ca como funcion exclusiva de ".2 y s/c. 
En la practica se diseñan los compresores para que funcionen 
con una deflexion nominal del orden del 80 % de la critica, a 
fin de tener un cierto margen de seguridad'. En las figuras 24, 25 
y 26 se han insertado unas curvas que proporcionan la deflexion 
nominal, en = 0,8 e<¡, en funcion del angulo de salida oa y para 
diferentes relaciones paso-cuerda. Han sido tomadas de la referen-
cia 2 (según A. R. Hovvell), habiendo sido deducidas experimen-
talmente. En ellos puede apreciarse que, a medida que disminuye 
la relacion paso-cuerda, y para valores constantes de a3) son ma-
yores los valores de la deflexion nominal. Por el contrario, dicha 
deflexion es una funcion decreciente del angulo de salida. 
Cualitativamente pueden explicarse estos resultados teniendo en 
cuenta que, en cierta manera, el conducto de paso entre dos ala-
bes puede asimilarse a un difusor. Por esto no podra sobrepasar-
se de un cierto valor de la relacion de secciones <rj <ru la cual, 
para una de'erminada distancia entre ellas, nos da una indicacion 
del angulo de difusion. Para un valor constante de s/c la defle-
xion critica habra de producirse para relaciones &J fi = cos <v 
cos ai, aproximadamente conslantes, y como los cosenos varian mas 
rapidamente al acercarse a los 90°, resultara que para mantener 
constante dicha relacion al aumentar a<¿, habra que ir disminu-
yendo la diferencia «i — a-¿. Por otra parte, para valores constan-
tes de o,: y a2) al disminuir s/c resultan mas pequenas las seccio-
nes de entrada y salida, aunque su relacion se mantenga inva-
riable. Como la distancia entre ellas permanece constante, resul-
tara que el angulo de divergencia o difusion sera mas pequeno, 
pudiendo aumentarse, en consecuencia, la relacion <r¡/ <ru o sea, 
la deflexion. 
No hay que olvidar que la forma de los perfiles influye en gran 
manera en los resultados, debido a su posicion, curvatura y sec-
cion de estrechamiento, que hacen cambiar las caracteristicas de 
la difusion. En las figuras anteriores tambien se han incluido los 
graficos de la variacion de °~i/ °"a y de v/c. Esta ultima ha sido 
calculada para incidencia nula y con las formulas: 
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Puede observarse que los alabes son menos curvados para valo-
res altos de a3, lo que mejora el comportamiento de la difusion, 
haciendo que se retrase la aparicion del desprendimiento de la 
corriente. Esta es una de las razones que m'otivan que para estos 
valores grandes de «3 pueda admitirse una deflexion mayor que 
la que le corresponderia cuando se tomase v-¡_/ c2 constante, e 
igual a la correspondiente para el caso de angulos pequeños. Este 
hecho puede apreciarse en dichas figuras, Viendo como a medida 
que aumenta <*a es mayor la variacion relativa de las secciones 
de entrada y salida. 
Por ultimo, en la figura 27 se inserta la variacion de C y de 
tang x^ • ' tang t*^  en funcion de ^¡¡, con los valores cíe 
ai deducidos de la dcllexion nominal que corresponde en cada 
caso. Puede apreciarse que no hay ningun parametro que perma-
nezca constante para las diferentes condiciones en que se pro-
duce la deflexion critica. Únicamente la variacion de tang i 1 — 
tang a2 ee sd eoca aonsideración cuando o« 2stá aomprendidd on-
tre 0 y 40°, y entre estos valores puede utilizarse una formula 
empirica determinada por HOWELL, que proporciona directamen-
te la diferencia entre las tangentes de «j y a¡¡ en funcion exclu-
siva de la relation paso-cuerda: 
1 -f- 1,5 
c 
(39) 
Sus resultados se aproximan bastante a los que se obtienen uti-
lizando los graficos anteriores. 
TORSION DE LOS ALABES 
Hasta este momento hemos considerado siempre todas las mag-
nitudes referidas al diametro central o altura media de los ala-
bes del compresor, y ahora vamos a estudiar la variacion radial 
que pueden tener estas magnitudes. 
En la practica se utilizan dos tipos de torsion en los alabes, 
denominados de «reaccion constante», y de «torbellino libre». En 
los primeros se busca mantener la sim'etria entre «rotor» y «es-
tator» en todos los radios, resultando el escalonamiento con un 
grado de reaction igual al 50 % en cualquier section que se con-
sidere. En los segundos, el proposito que se trata de conseguir es 
el que produzca un equilibrio radial de las presiones. Tambien 
son de uso general los oompresores con alabes tipo semi-torbe-
llino los cuales tienen una torsion intermedia entre las de los dos 
tipos fundamentales. 
«) Alabes de reaction constante. 
En ellos se plantean las siguientes condiciones: 
l.a Velocidad axil constante en todos los radios. 
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2.a Inc remento de temperatura tambien constante, aue se ex-
presara con la ecuacion: 
u V a ( t ang aí — t ang a.¿) = Ctte 
3. a Grado de reaccion constante: 
tn t 'n- g^ t a n g - , 3 
=C(e . 
t ang 2 ax — tang 2 tz3 -f- t ang 2 g,¡ — t a n g 2 a4 
o bien con a0 = 04; 
G R — ( tang «i-f- t ang g,) = C te . 
2 « 
TI • 1- 2 I ' V 1 •» 1 1 
Por tanto, indicando con un subindice c ias magni tudes en la 
i i ' • 7 1 1 1 
seccion central , con v en el vertice, o en la base y z en cualquier 
otra seccion de radio r, podemos plantear las ecuaciones: 
Mc V a ( t a n S «lr. - t a n S aíc ) = "7. V a ( U n g «lz — t a n K «2) i ; 
v a VH 
— ( t ang aÍB - j - t a n g o.2c ) = — ( t a n g a l z T t 'dng a 2 Z j> 
resu l tando: 
t a n S «lz — t a n g g 2 z 
t a n g H l o — t a n g « 2 z 
t a n g « l z - } - t a n g a,^ 
t a n l g «ic + t a n g a 2 c 
y quedando, por u l t imo : 
t ang a l z = — - I I -}- 1 t a n g a ¡ c - j -
1 i —— _ L j t a i i g a I 
t a n g K2 ¡ ¡ = I I — - _ I t a n g alo -f-
- j - I - |} • — I t a n g «, 
(40) 
(41) 
Estas formulas nos permiten calcular los angulos de en t rada 
y salida en cualquier seccion, una vez determinados los valores 
de aJ(J, So, de la al tura de los alabes y del diametro medio del 
compresor. 
Los angulos a-,* y <*0z podran determinarse inmediatam'ente en 
funcion de <*z y a2z> uti l izando los tr iangulos de velocidades; 
pero en el caso mas general en la practica estos tipos de com-
presores son simetricos, con 50 % de reaccion en el d iametro 
central, y como este grado de reaccion se conserva cofa el ra-
dio, resul tara que tendremos en cualquier seccion: °-0z = a2z! 
a iz = °-az; asi como: 
uz =Va ( t a ° g a . z + t a n S K 2 z ) 
b) Torbell ino l ibre. 
Si con Vt representamos la componente tangencial de una ve-
locidad absoluta cualquiera , V, en un punto de radio r, la condi-
cion de equil ibrio radia l de las presiones vendra dada por : 
T /• .. 
(42) 
del fluido es po ten t ia l . En este caso, en la ecuacion de Ber-
noui l l i : 
P 2 
su constante no dependera del radio2 y derivando respeeto a esta 
ul t ima magni tud, resu l ta ra : 
1 ó p 3 V 
- - I - V — = o. 
p 3 r 3 r 
Números de Mach 
0.55 OSO 0,65 0.70 0,75 030 085 
(43) 
?ya 4'Á 6~% 84A 
Curvatura % c 
£0° £5° ¡O' 3o' 40° 45* 
Anqu/o de situacrón C 
— fíeaccion consteníg 
— Torbe/Zino //ore 
Fig. 28.—Variaciones de los ángulos de enfada y salida 
en función de la altura, en alabes de reacción constante y 
tipo torbellino libre. 
3 p 
Poniendo que Vt = V sen a, despejando en (4( y substitu-
ía v 
yendo (42), se obt iene: 
1 3 V sen 2 a 
V 3r r 
(44) 
P a r a in tegrar esta ecuacion seria necesario ifn'poner una cual-
quiera de las funciones V = / (r) o a = / (r). En nuestro caso, 
plantearemos que la velocidad axil Va es constante. Resul ta : 
1 \ 
s«s a. I 
quedando : 
3 r 
da dr 
i a. r 
Para este estudio del equil ibrio admit iremos que la corr iente 
sen CÍ eos ce 
cuya solut ion viene dada po r : 
log ( t ang a) - j - log r = Cte . ; 
o b i en : 
r t a n g a = Cte . 
Como la velocidad tangencial se expresa con: Vt = Va tang a, 
podemos poner : 
r V t = Cte . (46) 
Esta condi t ion se verifica en los torbell inos l ibres, y por esta 
(45) 
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razon, cuando se aplica a la torsion de los alabes reciben preci-
samente este nombre. 
En nuestro caso se efectuara la torsion de los alabes para que 
las velocidades absolutas de entrada y salida cumplan dicha con-
dicion, debiendo ponerse: 
r t a n g «,Jz = t e - . , r inng a3z Cte. 
Como u7Jr-¿ tambien es constante, multiplicando esta relacion 
por las igualdades anteriores y restando, resulta: 
" S (tall8 «3a tanga,<3¡) = = ; 
y taiiüjieii : 
u V I tanp* í7.. — taníí CL I == Ote. z ' a ^La,15 "•¡z l""b "-oz ) 
Es decir, que con este tipo de torsion se mantiene constante el 
incremento de temperaturas a lo largo del radio. Por estas razo-
nes, todos los calculos anteriores en los que se determinaba el 
incremento de temperatura con las m'agnitudes del diametro me-
dio, son perfectamente validos. 
Para la delerminacion de los angulos, pondremos: 
tang a
 z rc 
tang «oc 
t a ng «3z 
tang cíj0 
(47) 
(48) 
Deduciendose aiz y a.jZ de los triangulos de velocidades, o lo 
que es lo mismo, de las expresiones: 
"z =
 V a ( t a n g «lz + t a n g «oz ) 5 
"z =
 Va ( t a n g «2z + a n n g «. z) • 
resultando: 
tanga l s ! -f- tang « rz 
t a n g «lo + t a n g «oc ro 
t a n g«2z + t a n g «3z rz 
t a n g «Jc + t a n g a3c rc 
(49) 
(50) 
En la figura 28 estan dibujados los graficos de la variacion ra-
dial de los angulos de entrada y salida del «rotor» y del «esta-
tor», para ambos tipos de compresores. En la. figura siguiente es-
tan trazadas las curvas de los numeros de MACH, curvaturas y 
angulos de situacion. Se han calculado con las formulas ya ex-
puestas, habiendose utilizado los siguientes datos numericos: 
a_z = 30°; s/c = l; «lc = 50°; 
NJJJ = , , 7 ; ^ j = 288°; 
(Vlc = 233 m./seg.; Va = 150 m /seg.; 
uc = 265m./seg.; G = 10 Kg./seg.; 
A = 5 c m . ; re = 18,75 cm.; i = 0. 
En las figuras citadas puede apreciarse como en los alabes de 
tipo torbellino libre la variacion de sus angulos es mucho mas 
considerable. Consecuencia de ello es que su torsion, medida por 
el angulo de situacion, tanibien es mucho mayor. Excepto en la 
seccion central, los alabes del «rotor» y del «estator» son com-
pletamente asime'ricos, disminuyendo la curvatura en los prime, 
ros desde la raiz hasta el vertice, y ocurriendo lo contrario en los 
eegundos (1). Merece consideracion especial la variacion radial 
de los numeros de MACH en uno y otro tipo de compresores. En 
los de reaccion constante el número de MACH de la velocidad re-
lativa de entrada aumenta con la altura del alabe, pero no muy 
considerablemente. En cambio, en los de tipo torbellino libre la 
variacion es muy acusada; presentandose los valores maximos en 
el vertice, cuando se trata de alabes del «rotor», y en la raiz, en el 
caso de los del estator, aunque aqui con valores mas reducidos 
que en el extremo de los alabes moviles. 
En el ejemplo que se ha expuesto graficamente, no se alcanzan 
valores excesivamente altos del numero de MACH en el vertice de 
los alabes moviles. Esto es debido a que se ha tomado una rela-
cion h/r0 mas bien pequena, pues con valores m'ayores de ella, 
podria llegar a ser dicho numero de MACH mayor que la unidad, 
para valores en el diametro central del orden de 0,7. 
Según esto, en la realidad no pueden admitirse en ambos tipos 
de compresores iguales valores del numero de MACH en el diá-
metro medio, sino que donde hay que referirlos es al extremo Je 
los alabes. De aqui resulta que los alabes de tipo torbellino libre 
Números de Mach 
0,55 060 0,65 OJO 0,75 0B0 085 
B°U ¿y* 6'^ &% 
Curvatura % c 
PO* 25* W 35' 40° 45" 
HlliJUfU UC o 11 udíj ><J>' * 
Torbellino libre 
Fig. 29.—Números de MACH, curvaturas máximas y ángu-
los de situación en función de la altura, en alabes de reac-
ción constante y tipo torbellino libre. 
producen un incremento de temperatura o presion por escalon 
menor que los de reaccion constante, pues al igualar los numeros 
de MACH en el vertice, resultan con valores mas reducidos en 
todo el resto del alabe. En la figura 30 se han insertado unos 
graficos que aclaran lo expuesto. En ella se com'paran los alabes 
de reaccion constante con los de torbellino libre, habiendose 'o-
mado para ambos un numero de MACH en el extremo de los ari-
bes moviles igual a 0,75, y unos angulos de entrada y salida en 
la seccion central, a ic y a2<¡> iguales a 50 y 30°, respectivamente. 
En funcion de h/rB se han determinado los angulos «jv y °2V, 
mediante las formulas (40), (41), (47), (48), (49) y (50). Con 
Tx = 288° y los valores de N ^ v y °iv se calcula la velocidad axil, 
(1) Para evitar confusiones, indicaremos que, con las denomi-
naciones vertice y base, se entienden las secciones de los alabes 
mas alejadas y mas cercanas del eje del compresor, respectiva-
mente, independientemente de por donde se fijen. 
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y en funcion de ella, la periferica tic. El regimen se determina 
con la expresion: 
60 uB 
rcD„ 
habiendose tomado Dc = 0,50 m. 
Para valores pequeños de la relacion h/r¿ no es muy grande la 
discrepancia entre am'bos tipos de alabes, pero va acenluandose 
mas y mas a medida que dicha relacion aumenta. El valor de 
h/i'a es muy variable, no solamente de unos compresores a olros, 
sino en uno mismo, ya que, debido principalmente al aumento 
de densidad, los alabes van disminuyendo de altura en los suce-
sivos escalonamientos, y como el radio es constante o varfa muy 
poco, resulta que h/i'a tambien decrece. No obstante lo dicho, en 
general puede adm'ilirse que estas relaciones vienen a estar com-
prendidas entre 1/10 y 1/3, y para estos valores viene a ser el 
incremento de temperatura en los alabes de tipo torbellino libre 
del orden del 80 %, del que se obtiene en el caso de reaccion 
constante. 
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Fig. 30.—Camas de inciemetito de tempeíatura, íégimen, 
númeio de MACH en la sección central y velocidad axil 
en funcion de la relación altura de dlabe/radio central del 
compresor, para compresores de reacción constante y tipo 
torbellino libre, habiendo tomado un valor constante del 
numero de MACH en los extremos de los alabes. 
El regimen tambien es mas reducido en los compresores con 
alabes de tipo torbellino libre, pudiendo asimismo estimarse como 
del orden del 80 % del correspondiente a los alabes de reaccion 
constante, y para los valores de h/>0 comprendidos entre los ci-
tados. 
De la citada figura puede * tambien deducirse la conclusion de 
que relaciones h/r0 inferiores a 1/2 son francamente perjudicia-
les para ambos tipos de compresores. 
El que se funcione con regimen m'as reducido con alabes tipo 
torbellino libre es una ventaja, pero no la mas importante. De-
bido a la gran variacion radial de los numeros de MACH, aun 
para valores elevadbs en el extremo de los alabes moviles, corres-
ponden valores muy reducidos en la base. De acuerdo con esto, 
estos alabes admiten un espesor en la rafz mucho mayor que en 
el vertice, siendo nolablemente apropiados para construirlos de 
perfil variable. 
Como los alabes del rotor se disponen empotrados por su base, 
resulta que con esta variacion de los espesores de los perfiles 
presentan los alabes muy huenas condiciones para resistir los 
momentos Sectores producidos por el aire, pudiendo dimensionar-
se con cuerdas bastante nías pequenas que las que han de tener 
los de reaccion constante, en los cuales no puede admitirse es:a 
variacion del espesor del perfil, por ser en ellos casi constantes 
los numeros de MACH. Tambien en dichos alabes puede admitirse 
un esfuerzo mayor de ftexion para un cierto valor maximo del es-
fuerzo combinado de flexion y de fuerza centrifuga, pues este 
iltimo tambien es menor del que resulta en un alabe de reaccion 
constante de igual altura. En muchos casos, la disminucion de 
cuerda que puede lograrse es del orden del 40 %. 
Con esvo, resulta que un compresor con alabes tipo torbellino 
libre tendria mas escalones que uno de reaccion constante, para 
una relacion de compresion dada; pero su peso vendria a ser aná-
logo y pudiendo incluso tener m'enor longitud. Su rendimiento se-
ria ligeramente superior, y en el podrian admitirse mayores tole-
rancias en los juegos radiales. Claro que en ellos habria bastante 
mayor numero de alabes, multiplicandose los efectos de tener mas 
alabes por escalon y mayor numero de escalonamientos. 
En la prac:ica se utilizan con gran frecuencia los compresores 
con alabes tipo semi-torbellino. Sus caracteristicas son completa-
mente intermedias de las de los tipos citados, por lo cual no se 
ha hecho mencion especial de ellos. 
DETERMINACION DEL DIAMETRO DEL COMPRESOR Y DE LA ALTURA DE 
LOS ALABES 
El gasto en peso del aire esta ligado con el diam'etro central, y 
la altura de los alabes, con la ecuacion: 
G = pe ir Dc h Va (51) 
Por otra parle, este diametro central se relaciona con el regi-
men y la velocidad periferica mediante la expresion: 
ir n 
u = D„ 
60 
(52) 
Como para un grado de reaccion igual al 50 % en la seccion 
inedia (caso general), se verifica que: 
resulta: 
D„ = 60 
u = Va (tang « l 0 - j - tang«2l,) 
V a ( ( t , 1 g« lc+ a n ) 1 ««2 B ) 
y en funcion del numero de MACH de entrada: 
60 V g f RTI N M 1 ttang olo - j - tanP a.-,^) 
D„ (53) 
TC Tí 
Como olC es funcion de a2o, resulta que, fijando el valor del 
ti ooo 
9 000 
S 300 
lúOO 
&-000 
i 
fíO 
491 
número de MACH en. la sección central, el diámetro medio es fun-
ción del ángulo de salida y del régimen de compresor, pero sien-
do independiente del gasto de aire. 
La función: 
(tang c/ tc-|-tange/ ) eos a:c 
es creciente para cualquier valor positivo del ángulo s°> aumen-
tando en consecuencia el diámetro central con el ángulo de sa-
lida. Por el contrario, es inversamente proporcional al régimen 
del com'preeor. 
La altura de los alabes depende del ángulo a2c, régimen y nú-
mero de MACH, como en el caso del diámetro central, pero ade-
más, es proporcional al gasto de aire; lo que se pone de mani-
f.esto con la expresión: 
60 O 
0 ¿i* Y Jtt í
 t i\»»i ítanff r/t —— taiiír a.. I eos rx• r e o I 1 M I c V 6 u-lc I o ^Icl le 
(54) 
La función: 
(tang Cj0 -|- tanga, c) cos2 a1(¡ 
aumenta al principio con a2o, llega a un máximo para valores de 
este ángulo del orden de los 30-40°, y luego se vuelve decreciente. 
De aquí resulta que la altuia de los alabes variará en función 
de a2c de una manera inversa a la mencionada. 
En las figuras 31 y 32 se expresan gráficamente las consideía-
ciones que acahamos de citar. En ellas se ha tomado: 
Ny., = 0 , 7 ; T, = 283°; Í/C = 1 . 
Puede observarse en ellas cómo la altura de los alabes se hace 
casi independiente del ángulo a2 cuando es bajo el régimen de 
funcionamiento. 
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Finalmente, el diametro exterior del compresor, factor de la 
mayor importancia cuando se utilizan en motores de reaction, ven-
dra dado por: De = Do + h. 
Obteniendose como suma de las formulas (53) y (54). 
En la figura 33 esta representada su variacion en funcion del 
regimen, en condiciones diferentes de gastos y angulos de salida. 
Puede apreciarse como este diametro exterior disminuye con el 
regimen, pero siendo mucho mas acentuada esta variacion en los 
valores bajos de las r. p. m'. Por el contrario, la relation h/re 
aumenta, creciendo tambien cuando el angulo a2C disminuye. Los 
valores altos de h/r0 son perjudiciales, pues los alabes largos 
trabajan en peores condiciones que los cortos en cuanto a su re-
sistencia mecanica, y al tener que dimensionarlos con cuerdas 
mayores resultara incrementada la longitud total del compresor 
Las relaciones h/r0 muy pequenas son mejores desde este punto 
de vista pero pueden dar ori°-en a que disminuya el rendimiento 
del escalon. 
En la formula (54) puede observarse que la altura de los ala-
bes es inversamente proporcional al peso especifico del aire. Por 
esta razon, son cada vez mas cortos cuando el aire se va compri-
miendo en los sucesivos escalones; pero sobre esta cuestion volve-
remos a insistir mas adelante. 
ELEMENTOS DEL CALCULO DE COMPRESORES AXILES 
Cálculo mecánico de los alabes. 
Materiales.—Tres tipos de alabes, en cuanto al material se re-
fiere, vienen utilizandose en la practica: de acero, estampados y 
mecanizados; de aleacion ligera bonificable de forja, y, por ulti-
mo, de aleacion ligera fundida. 
Cada uno de estos materiales tiene sus ventajas e inconvenien-
tes. Con alabes de acero los compresores son mas cortos, puesto 
que las cuerdas pueden ser mas pequenas, pero, en cambio, los 
esfuerzos centrifugos son mayores y la fabricacion es mas costosa. 
Los alabes de aleacion ligera, estampados y mecanizados, se uti-
lizan con gran frecuencia, presentando muy buenas caracteristi-
cas en cuanto a peso y resistencia. Tambien son de uso comun 
los de aleacion ligera de moldeo, utilizandose para su fabricacion 
el metodo «del molde de cera perdido», que consiste en esencia 
en fundir en coquilla alabes de cera, que luego sirven para sacar 
el modelo vaciado en piedra artificial. Con este procedimiento se 
consigue disminuir notablemente el tiempo de fabricacion, tenien-
do especial ventaja para la construction de grandes series. 
Recientemente se ha utilizado otro metodo (alabes del «Mam-
ba»), basado en una estampacion de gran precision que permite 
terminar las superficies de los alabes con unas fases de simple 
pulido. 
Esfuerzos de cálculo. 
Los alabes moviles, únicos que interesa calcular por resistencia 
de materiales, trabajan sometidos a esfuerzos producidos por la 
fuerza centrifuga y por la presion de los gases. La primera da 
lugar sobre la seccion de empotramiento a un esfuerzo de trac-
tion uniforme y a dos esfuerzos secundarios de flexion, ya que, 
en general, la resultante de las fuerzas centrifugas no cortara a 
los ejes principales de inercia. Las fuerzas de presion de los ga-
ses produciran dos momentos flectares segun dichos ejes, un es-
fuerzo cortante sobre la seccion de calculo y un momento torsor. 
Como puede comprobarse los únicos esfuerzos que tienen real-
mente importancia son los de traction de la fuerza centrifuga, los 
de flexion de los gases en el sentido del eje de inercia mínima, y 
los de flexion secundaria segun este mismo eje. 
La seccion de calculo sera la de empotramiento. Esto puede 
decirse que acontece en cualquier tipo de alabe, aunque se adop-
te una ligera disminucion de la cuerda y area de la seccion en 
sentido decreciente de la base al vertice. Segun esto, los primeros 
elementos que habran de calcularse seian el area, centro de gra-
vedad y ejes principales de inercia de la seccion de empotra-
miento, asi como la variacion radial de areas y centros de gra-
vedad a todo lo largo del alabe. 
Elementos geométricos de la sección. 
El calculo aero-termodinamico de los alabes nos proporciona 
su forma geom'etrica en cualquier seccion a partir de la linea 
de curvatura mediaj que es la que realmente se determina, y 
del perfil simetrico basico que se haya escogido; pudiendo efec-
tuarse todos los calculos en funcion de la cuerda, la cual habra 
de ser determinada precisamente por las condiciones de resis-
tencia del material. 
El area de la seccion puede determinarse facilmen.e con pla-
nimetro, o bien analiticamente, si es que se ha elegido un per-
fil en el que su forma geometrica este definida mediante ecua-
ciones. Este es el caso de los perfiles simetricos N. A. C. A. de 
cuatro y cinco cifras, que vienen dados por combinaciones de 
arcos parabolicos en la forma: 
yjc = S i'l x- ("i = Vsi0,1 ,2 , 3 7 4) (55) 
En el caso que nos ocupa el perfil no es simetrico, sino que 
esta trazado a partir de su linea de curvatura media, tomando 
sobre la normal a ella segmentos iguales a f» en uno y otto sen-
tido. El area vendra dada por (fig. 34): 
c r— 
(1) Mediante un desarrollo en serie de la expresion de yx — y2, 
de la que solo se toman los primeros terminos, puede efectuarse 
con rigor esta simplificación que hemos admitido. Todas las or-
denadas y areas las suponemos adimensionales; debiendose haber 
escrito en rigor yi/c y ""x/o2. 
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Para directriz circular¡ resulta (fig. 35): 
s^n 0 = Ck—X 
r v 
Fig. 35 
obteniendose: 
y^dx 
— 2 rv (56) 
Sustituyendo en esta formula cualquiera de las diversas expre-
siones que podemos tener para Ye, se obtiene el area mediante 
una suma de integrales faciles de calcular. 
En la practica puede prescindirse muchas veces de la influen-
cia de la curvatura del area de la seccion. En efecto, el valor 
maximo del angulo 6 se presenta para x = 0, o :t ~ c, resul-
tando: 
( s e n ").i ax. — 
c
 __
 g e n ?i - h 
2 rv 2 
El valor maximo de P¡. /32 no suele ser mayor de unos 30° en 
ningún tipo de alabes, con lo que resulta que los valores maxi-
mos de sen © no sobrepasan de 0,25 — 0,27; mientras que el 
coseno tiene sus valores minimos superiores a 0,96 — 0,97. Te-
niendo en cuenta estos datos, y destacando que estos valores 
grandes del angulo © solamente se presentan en las proximida-
des de los bordes de ataque y salida, resulta que tomando como 
expresion del area el valor: 
que corresponde al caso de perfil simetrico, no se cometen erro-
res superiores al 2 % en la mayoria de los casos. 
Para la de'erminacion del centro de gravedad, ejes y mo-
mentos de inercia, existen numerosos procedimientos graficos: 
m'étodos de Mohr, Nelhs, etc., que pueden aplicarse facilmente 
cuando se trata de perfiles. Aqui nos limitaremos a ipse?tar un 
metodo mixto, que puede ser ventajoso en algunos casos, y 
con el que pueden estudiarse la influencia que ejercen en su 
resistencia los diversos parametros que definen la forma del 
perfil. 
La abscisa XQ y ordenada JQ del centro de gravedad ven-
dran dadas por: 
o cos 6 
x dx 
O cos 0 
(58) 
dx 
I —-ya ^x 
J o cos 6 
o cos 6 
(59) 
En la primera formula la influencia de la curvatura no tiene 
importancia alguna, pudiendo tomarse en ella cos 0=1. 
La determinacion de la ordenada J Q debe efectuarse con la 
mayor exactitud posible, pues de ella van a depender directa-
mente todos los esfuerzos importantes de flexion. No obstante, y 
debido a la compensacion de los errores entre el numerador y 
denominador, en muchos casos puede tomarse como expresion de 
dicha ordenada la formula simplificada: 
-> G 
./ ° I
I re y^ dx / o 
/ o y'" 'lX 
(60) 
que no suele proporcionar errords superiores al 1,5 %. 
La expresion de ja en funcion de x, para el caso de directriz 
circular, puede deducirse de la ecuacion de dicha linea de cur-
vatura media: 
x- ^ « + / „ - ) - 2 ,y0 = D 
En general, la formula (60), y aún mas la (59), no son de 
calculo sencillo, por lo cual, convendra determinarlas mediante 
integraciones graficas. 
Para el calculo de los ejes y momentos principales de iner-
cia hay que determinar, primero, los momentos respecto a otros 
dos ejes cualesquiera que pasen por el centro de gravedad. En 
nuestro caso, tendra especial ventaja elegirlos paralelos a los 
primitivos OX-OY, ya que mediante aplicacion de la formula de 
Steiner podran expresarse facilmen!e sus momentos de inercia 
en funcion de lo que se obtengan para los ejes primitivos. Se 
deducen inmediatamente las expresiones siguientes (figura 36): 
• / . 
2 r e dx (57) I = j 
1
 9 Y 
" e 
u cos 6 
. X" dx (61) 
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Fig. 36 
2 v 
65 
ye o eos (/ 
;vs dx - o a'G (62) 
El momento de inercia respecto al eje de las X, vendra dado 
por la integral doble siguiente: 
'->c+-
yB 
B8 
yz dy 
Xe 
coa ti 
2 
Te 
eos2 6 
¿ r (63) 
y también: 
1x0 = 1 2->'c + re — L . da; — a0 yG (64) 
eos 6 
En estas expresiones podra tomarse con frecuencia cos 0 = 1, 
sobre todo teniendo en cuenta que esta simplificacion reduce en 
una pequena cantidad el valor de los mom'entos, con lo que, en 
todo caso, no supone mas que un aumento en el margen de ee-
guridad. Tambien para estas formulas resulta mucho mas facil 
y comodo integrarlas graficamente. 
Por ultimo, el producto de inercia vendra dado por: 
!xcTc = 
y dy 
eos O 
xdx 
x dx — aa xc. Te 
(63) 
(66) 
Si ip es el angulo que forma el eje principal de inercia OXo 
con el eje de abscisas OX , para su determinacion, puede uti-
lizarse la siguiente formula de uso comun: 
2 x^G yo ,, , 
tanp'^ *P' = (67) 
lyG ^xG 
máx (68) 
Los momentos principales de inercia vienen dados por: 
i_ J 
I m j n = I X 0 = I Ij;Q -f" IyG " I (69) 
— I eos — i J 
que, en general, diferiran bastante poco de los momentos I x 
y I Y, puesto que el angulo 4> es normalmente muy pequeño. 
ORGANIZACION RADIAL DEL ALABE 
El calculo aerodinamico de los alabes nos suministra la forma 
geometrica en todas sus secciones, asi como el angulo de situa-
tion de cada una de ellas; pero nada indica de la manera como 
pueden disponerse relativamente entre si. Por tanto, la forma de 
realizar la torsion y las alineaciones mas convenientes de los 
centros de gravedad deberan determinarse en funcion de la re-
sistencia mecanica y de la mayor facilidad constructiva de los 
alabes. 
Puesto que como ya se ha indicado? el angulo de siluacion s 
que forma la cuerda con la normal al escalon viene impuesto en 
cada seccion, bastara situar un punto del perfil para que resulte 
por completo determinada la posicion de cada seccion. Los puntos 
que mas interesa que resulten situados en una posicion conve-
niente son los centros de gravedad, debiendo, por tanto, fijarse 
con ellos la forma radial del alabe. 
Una disposition muy conveniente de dichos centros de gra-
vedad consiste en alinearlos de manera que el momento flector 
secundario producido por la fuerza centrffuga compense, en parte, 
el debido a las fuerzas de presion del aire; pero aún con esta 
disposition puede tener el alabe formas muy variadas. Ya sabemos 
que los alabes, y especialmente los de tipo torbellino libre, pue-
den construirse con perfiles de espesor variable. Tambien es 
frecuente en la practica diseñarlos de manera que las cuerdas 
disminuyan de la base hacia el vertice. Por otra parte, puede estu-
diarse la torsion y la variation de las cuerdas de manera que los 
bordes de ataque y salida queden alineados, según lineas rectas, 
lo qvie puede traducirse en una mayor facilidad constructiva. Como 
es natural, para cada uno de es'os casos el estudio de los esfuer-
zos mecanicos es diferente. 
A fin de simplificar los calculos, varaos a considerar una forma 
sencilla de los ^labes. Admitiremos que las secciones y las cuer-
das son de magnitud constante desde la base al vertice, sin que 
se tenga por ahora en cuenta las posibles alineaciones de los 
centros de gravedad. El estudio y calculo de cualquiera de los 
casos particulares que se mencionaron, no diferira en ningún 
concepto esencial del que aqui vamos a considerar. 
ESFUTSRZOS DE TRACCIÓN PRODUCIDOS POR LA FUERZA CENTRIFUGA 
La fuerza elemental producida por la masa dm, comprendida 
entre dos secciones de alabes separadas dr, y siluadas a una 
distancia r del eje de giro, vendra dada por: 
d F = r ai2 dm 
en la que to es la velocidad angular. Si pem es el peso especifico 
del material, tenemos: 
Pem ¡2 Tí Ti y Pem 
c = = ^ 0 ) aa = = 1 ~' ¿r. I ^a 
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Integrando entre rv y HD, y dividiendo por el area de la seccion 
del alabe, resulta para el esfuerzo de traccion: 
A, 
Fe ll r. n\ pe 
: — : I I 
3
 \ 60 / o 
v ' I 
= —— — Peni (70) 
g fe 
obtenidos mediante 
   2 
Teniendo en cuenta los valores de h y TC 
las formulas (53) y (54), y con la velocidad periferica en la 
seccion central Uc, dado por: 
u
c — V & T ^ r^i N vil0 (*"ail£ «lc "V *-ang tt2c) cos «lc 
resulta: 
/ t e = 
G Ptitn (71) 
g ptí> l800 ]/y 7 RTj, N M l c 
En la formula (70) se pone de manifiesto que los esfueizos 
producidos por la fuerza centrifuga son proporcionales al cua-
drado de la velocidad periferica (corno ya podia esperarse) y a 
la relacion h/r0. Para un anteproyecto puede presentar mayor 
interes la formula (71), ya que en ella intervienen directamente 
el regimen y el gasto, variables esenciales en un proyecto; asx 
como el número de MACH de entrada, otro parametro esencial 
que puede fijarse independientemente entre ciertos limites, y, por 
ultimo, el angulo &lt que se relaciona inmediatamente a su vez 
con el angulo «2J parametro tambien de la mayor importancia. 
En la figura 37 se han trazado las curvas que nos dan los 
esfuerzos centrffugos en funcion del regimen para distintos valo-
res del gasto y del angulo de entrada. En ella se han tomado. 
T1 = 2880,pe m = 2750Kg/m3 
Pe = 1,225 Kg/m3 y -^Ml0:=ÍO,7 
isfitstzos de tracción producidos por te fuerza cp/t/r/fi/fá 
— — G~20 Rq/seQ. 
—— — S-fO fáj/seg 
Fig. 37 
El ser proporcionales los esfuerzos al gasto de aire y al cua-
drado del regimen, resultara que si quieren mantenerse por de-
bajo de un cierto valor, habra que ir disminuyendo el regimen 
noníinal con que se proyecte un compresor, a medida que sea 
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ma}or su gasto. Esta es una de las razones por las que el 
regimen ele un compresor es funcion inversa de su tamaño. 
En las figuras 38 y 39 se han puesto de manifiesto esta de-
pendencia tomando unos esfuerzos constantes e iguales a 
r T ^ / 2 i i i i ' I L 1 1 * ' 
5 Kg/mm ; valor de un orden normal en alabes de aleación 
ligera. 
Como los numeros de MACH de entrada suelen ser de un 
valor proximo a 0,7, y como la dependencia de los esfuerzos 
con el angulo de entrada es de poca consideracion, cuando este 
no supera los 50°, puede tomarse un valor medio del factor que 
multiplica Gn-2 en la formula (71). Para alabes de aleacion ligera 
(pem ~ 2.750 Kg/ni ), y para el primer escalon del compresor, 
que siempre resul'a el mas cargado deede el punto de vista de 
la fuerza centrifuga, y para el que puede tomarse pa ~ 1,225 
Kg/m3; se puede utilizar la siguiente formula, de gran sen-
cillez : 
ftB = 2,5 1 O - 9 G n2 (G en Kg/seg: n en r p.m.: ft en Kg/mm^ 
(72) 
que porporciona una estimacion rapida de los esfuerzos, y que 
nos da bastante aproximacion cuando el número de MACH de 
entrada es proximo a 0,7 y el angulo «i no difiere mucho de 
los 50°. 
ESFUERZOS DE FLEXION PRODUCIDOS POR EL AIRE 
El metodo que seguiremos sera el de calcular los momentos flec-
tores ssgun las direcciones tangencial y axil, para despues hallar 
sus componentes segun los ejes principales de inercia. 
En la primera parte de este trabajo ya se determinaron las 
fuerzas por unidad de altura que ejercia el aire sobre un alabe 
(formulas (1) y (2)). Denominandolas Ft y Fa, tenemos: 
t 
Pe 
Pe 
V l ( t a n S «i — t a n S <h) 
Fa = Va (tanS2 sj — tang= c¡3) 
(73) 
(74) 
Siendo: 
F a = F t 0-ang «i ~\~ tang «2) = F t tang am 
Es facil comprobar que la fuerza tangencial por unidad de 
altura no depende de esta ultima magnitud, o sea, del radio del 
compresor. 
Multiplicando y dividiendo por la velocidad periferica u en la 
formula (73), tenemos: 
• u (tang o.y — tang GÍ2) 
Pe Va 
s u 
El termino a/u no es funcion del radio. Asimismo, la velocidad 
axil y la expresion ít (tang oí — tang <£) tampoco dependen de 
el, tanto en los alabes de reaccion constante como en los de torbe-
llino libre. 
El momento flector vendra dado por: 
M. = / F t (r — r^ dr = Ft = A— Va St, ( tang aic —• 
J rb 2 g 
- tang <z3 ) (75) 
Como normalmente se refiere los parametros a la seccion cen-
tral, los hemos indicado con el subindice c en la formula anterior. 
En cambio, la fuerza axil no es constante, ya que tang am 
es funcion del radio. En los alabes de reaccion constan'e, te-
nemos: 
i 1 u 1 uc r r 
tang a.m = ~~ ^r~ = ~~ ^ =• tang am o ¿
 > a ¿ ' a ro ro 
Resultado para el momento flector: 
a = / F t t a n g a m (r — b)) d = 
• '
 r b 
f r 
r :^ I F tangf (i (r - r. i dr — 
J r„ rc 
tí" 
= h t a n S* % 1 1 h 
que como vemos, puede expresarse en la forma: 
/¡= 
Ma = F t tang a pd 
en la que <f&, dado por: 
'fu — ' i 
hr 
1+ T 
(76) 
(77) 
(78) 
es un factor de distribucion de cargas. 
Resulta, por ultimo: 
ivia ^S oe (tang <xl0 — aang « 2 c ) tanga m o ?c^  (/y) 
e 2 
En los alabes tipo torbellino libre, de las formulas (47), (48), 
(49) } (50), que nos daban la variacion radial de los angulos, 
se deduce: 
tang «f -|- tang <y„ = (tang alc -)- tang ce2 ) ¡2 
tang am = tang amB 
Tenemos, pues: 
Ma = I F t tang amc 12 — 
—-) 
'V r 
1 ('" ~~ rh¡ di' = 
= Ft tanS ama -
/i2 
2 + 
h 2r„ 
h \ h 
3r„ h 
2rc 
11 log — 
1 
2 'V 
que tambien puede ponerse en la forma: 
/ i 2 , 
a = F, tang am„ ^d 
(80) 
(81) 
h 
& 
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o bien: 
Pe 
siendo <p'<i otro factor de distribucion, igual a: 
i d (82) 
f d = 2 + ' 
Ar 
hr 
1+ 2 1 / 2 \ 2 
— _j_ — I — 11 log r (83) 
hr hr \ hr I 
• — 1 -
2 
funcion exclusiva de la relacion hv = h/rB. 
Pese a su aparente complejidadj puede comprobarse que es'e 
factor de distribucion y'a tiende a valer la unidad cuando hr 
tiende a cero, igual a como acontecia para fa. 
En la figura 40 estan representados ambos factores de distri-
bucion a partir' del valor maximo posible, hr - 2. En ella puede 
apreciarse que para valores normales de hr, del orden de 1/5 o 
menores puede tomarse sin mucho error el factor fie distribucion 
igual a la unidad,, especialmente en alabes de reaccion cons-
lante. 
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Para el desarrollo inicial de un proyecto, puede tener mayor 
interes expresar los m'omentos flectores en funcion del regimen 
y del gasto, en forma analoga a como se efectuo para los esfuer-
zos centrifugos. Procediendo en la misma forma, resulta: 
M. = 
1 
7200 p„ g [g T R T j N M l c 
t anga l c — tanga 2 c 
(tang « l 0 - j - tang a2o)2 cos^ a ic 
S A2 G2 (84) 
JV1 
1 
14400 pe g |> -¡ RTtl NlVI1c 
tang alc — aang r/2c 
S„ / ¡ 2 G2 (85) (tang alc -4- tang a2o) 
En las figuras 41 y 42 se representan estos momentos tangen-
ciales y axiles en funcion del regimen y del gasto de aire, ha-
biendose tomado unos datos de partida analogos a los utiliza-
dos en el calculo del grafico de la figura 37. Puede observarse 
que el gasto de aire presenta una mayor influencia en los mo-
mentos de flexion que en la fuerza centrifuga, ya que es cua-
dratica la primera dependencia, mientras que la segunda no es 
mas que lineal. 
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Los momentos flectores, segun los ejes principales de inercia, 
se calcularan proyectando los momentos tangenciales y axiles 
segun dichos ejes (fig. 43). Tendremos: 
Mx o = - M t cos A — M sen A l (86) 
M = M t sen A — M cos A (87) 
Para la notacion de los momentos flectores se ha seguido la 
indicada por su vector. De acuerdo con los ejes dibujados en 
la figura 43, los momentos flectores segun el eje Xo seran posi-
tivos cuando tiendan a producir compresion en el intrados, mien-
tras que los del eje Yo son positivos cuando provocan compre-
sion en el borde de salida. 
Los esfuerzos interesa determinarlos en el borde de salida, 
parte superior del trasdos y en el borde de ataque, como se in-
dica en la figura 44. Vendran dados por: 
Mx o Yt M X, 
f\ = ; + ; (88) 
yo 
M.o Y„ 
h = —7 ~~ (X2 ^ ° ) 
/a 
M, 0 Ys M„„ X, y° ó 
(89) 
(90) 
yo 
2 
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El momento flector MXo es siempre mucho mayor en valor ab-
solute que el Myo. En efecto, en funcion del momento tagencial 
y en valores absolutos, se expresan del modo siguiente: 
"^Xo = "•t (cos ~T fd tang amc sen A) 
MYo = Mt (sen fd tang a
 m c cos A) 
Ya sabemos que el factor de distribucion í>ci es de valor pró-
ximo a la unidad. Por otra parte, el momento de inercia Iyo es del 
orden de unas 500 veces ma) or que el Ixo, con lo cual resultan prac-
ticamente despreciables los segundos terminos de las formulas 
que nos daban los esfuerzos. 
Los esfuerzos mas peligrosos son los de traccion, ya que se 
suman con los producidos por la fuerza contrifuga. Generalmen-
te, la parte mas cargada es el borde de salida, pues suele sei 
bastante imayor la ordenada yx que la y3. El esfuerzo de com-
presion en la parte superior del extrados puede ser superior a 
ningún otro de traccion, pero resulta amortiguado por el efecto 
compensador de la fuerza centrifuga. 
Los esfuerzos de flexion resultan ser inversamente proporcio-
nales al cuadrado de las cuerdas. En efecto, en las formulas (84) 
y (85) bay que considerar que el paso s depende de la cuerda, 
pues al variar esta ultima debe mantenerse la relasion s/c se-
leccionada, para lo cual habra que modificar el numero de ala-
bes del escalon. Por tanto, los momentos Hectores pueden ex-
presarse en la forma siguiente: 
M en3 G2/ (NJJ I I aií 
r£\¿ 
/ 
° / 
i 
i 
i i 
Fig. 43 
1 "/WD 
Por otra parte, las ordenadas ji son proporcionales a la cuer-
da, y los momentos de inercia a la cuerda potencia de ella, vi-
niendo dados en la forma: 
y¡ = X i c Ij = a ¿ c4 
Por tanto, para los esfuerzos resultara una expresion de la 
forma: 
A — 
Fig. 44 
slcn>G*\.J(Nm, «,) 
(cos A -(- cpd tang a sen A 
Estos esfuerzos no son exactamente proporcionales al cuadra-
do del regimen o del gasto, pues al modificar cualquiera de es-
tas variables cambia la altura del alabe (formula 54). Con ella 
varia el gradó de curvatura de la seccion de empotramiento, mo-
dificandose en consecuencia las ordenadas y momentos de iner-
cia; es decir, que Aj y /*i dependen del regimen y gasto del com-
presor. 
Expresando los momentos flectores en funcion de la altura (for-
mulas 75 y 79), puede observarse que son proporcionales al cua-
drado del alargamiento del alabe, o sea al cuadrado de la re-
lation h/c. Valores de esta ultima magnitud lei orden de 2 : 1, 
o ligeramente superiores, proporcionan unos esfuerzos de flexion 
facilmente tolerables, aunque, como es natural, no es este el 
unico parametro que ha de tomarse como criterio de diseno, pues 
hay varios otros que tambien influyen en los esfuerzos. En ge-
neral, son admisibles esfuerzos de flexion de hasta unos 5 kilo-
gramos/mm2 en alabes de aleacion ligera, y del orden del doble 
en los de acero. 
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MOMENTOS SECUNDARIOS DE FLEXION PRODUCIDOS POR LA FUERZA 
CENTRIFUGA 
Cuando la resultante ele las fuerzas centrifugas no pasa por el 
centro de gravedad de la base, producen un momento flector que 
puede compensar, en parte, el que provocan las fuerzas de pre-
sion del aire. Pero no es esto solamente lo que sucede, ya que, 
aunque dicha resultante pasa inicialmente por el centro de gra-
vedad, en cuanto el alabe tienda a deformarse bajo la accion de 
los momentos Héctores principales, aparece un momento flector 
secundario de la fuerza centrifuga que amortigua el principal. 
Para estos calculos solamente interesa considerar momentos flec-
tores segun el eje X0, o sea aquellos que actuan sobre los mo-
mentos mfnimos de inercia. Asimismo, tambien puede admitirse 
que en cualquier punto del alabe las fuerzas centrifugas son pa-
ralelas. De esta forma la resultante de ellas en cada seccion pasa 
por su respectivo centro de gravedad. 
El problema de la compensacion de los momentos flectores prin-
cipales es del mayor interes, por la posibilidad que lleva consi-
go de disminuir las cuerdas de los alabes, estando intimamente 
relacionado con los fenomenos de vibracion. Su analisis es real-
mente ex'enso, y en cierto modo complicado, saliendose del al-
cance que hemos querido dar a este trabajo, por lo cual estima-
mos preferible indicar vmicamente que basandose en la energia 
de deformacion y aproximando la forma de la elastiea del alabe 
mediante una funcion trigonometrica de la forma: 
( T _ - \ (§ = flecha en el vén ice 
l — eos I 
" " I (z = eje vertical 
y admitiendo algunas sim'plificaciones, puede llegarse a un estn-
dio analitico y bastante complete del problema. Cuando se con-
sideran alabes con momen'os de inercia variables y con mo-
mentos flectores principales tambien variables, hay que recuriii 
a integraciones graficas, o bien proceder por aproximdciones su-
cesivas. 
Se llega a la conclusion de que los momentos secundaros pio-
ducidos por la fuerza centrifuga compensan en gran maneta lo-, 
principales, y que basta una pequena desviacion de la linea de 
centros de gravedad de cada seccion en sentido perpendicular al 
eje de inercia minima para que se consiga una compeiitaoion 
total, con flechas en el vertice que no llegan a ber iguilrs al 
1 % de la longitud del alabe. 
Como es logico, no debe pensarse en conseguir una competí 
sacion total de los momentos principales, entre otras cosas, por-
que estos son proporcionales a la densidad del aire circulante, 
mientras que en los momentos centrifugos no dependen mas que 
del regimen. Una compensacion total al nivel del mar seria per-
judicial cuando el avion volase a grandes alturas, ya que la den-
sidad del aire ambiente habria disminuido considerablemente, no 
habiendose conseguido mas que cambien el signo de los mo-
mentos. 
NOCIONES GENERALES DEL DIMENSIONADO DEL COMPRESOR 
Cálculo de un escalón.—Juegos axiles y radiales. 
Para el proyecto y dimensionado de un compresor siempre ha} 
que partir de dos da^os fundamentales que se imponen en todos Fig. 45 
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ios casos. Nos referimos al gasto de ahe y a la relacion de com-
presion. Ademas de estos datos esenciales es noima general el 
que se impongan unas ciertas condiciones restrictivas o de pre-
ferencia. Por ejemplo, que el regimen del compresor no pase de 
nn cierto valor, o que la seccion frontal sea lo mas pequena po-
sible, que el rendimiento sea maximo, etc., etc. Seian piecisa-
mente estas condiciones las que nos impongan los valores de los 
parametios que de'.erminan la foima geomelrica y las caiacte-
risticas funcionales del compresor. Por esta razon es de gran 
importancia el analisis de la influencia general true ejercen caJci 
de ellos en el comportamienlo del compresor. Este estudio 
serfa realmente muy extenso, pero pueden destacarse de el sus 
partes mas importantes. 
Vamos a referirnos al dimensionado completo de un compie-
sor, o sea, al caso en que se projectan incluso los alabes y, no 
&e parte de unos ciertos tipos de ellos ya ensayados. 
El proyecto de un compresor puede dividirse en dos paites: 
el calculo de los escalones aisladamente, en los que se toman 
unas ciertas condiciones iniciales en cada uno y el del compre-
sor completo, en el que se estudian la disposicion mas conve-
niente, número y forma de todo el conjunto de escalonamientos. 
Refiriendonos al dimensionado de un escalon considerado ais-
ladamen'e, su estudio tambien puede dividirse en dos partes: 
primero, el de su seccion central, para despues elegir la varia-
cion radial mas conveniente de la forma de los alabes. 
El número de variables y la forma en que podrian efectuarse 
los calculos en la seccion central los resumimos en un cuadro 
que a continuacion insertarnos: 
Relacion paso/cuerda */c 
Angulo de salida r?„ 
nc den cia í 
Forma del perfil 
simetrico basico 
Forma de la linea 
de curvatura media 
Deflexion nominal sn 
Angulo de entrada «, Angulo 
de alabe Bt 
Temperatura de entrada Tx 
Presion de entrada Px 
Número de Mach, entrada N M 1 
Desviacion § 
Angulo de 
Alabe f¡2 
Angulo de 
situacion C 
Velocidad relativa de en-
trada ¥ j 
Velocidad axil V a 
Velocidad periferica i/0 A T 
Incremento de temperatura 
Incremento de presion Ap 
Rendimiento del escalon 7] 
Los parametros que hemos tomado como datos de partida en 
el cuadro anterior, vienen subordinados al proyeclo general del 
compresor; tinos impuestos como resultado del calculo del esca-
lon anterior, como aconiece para los valores de la presion y la 
tem'peratura, y otros que pueden fijarse arbitrariamente, como el 
angulo oa y la relacion paso/cuerda, pero siempre dependientes 
del proyecto general. El número de MACH, de entrada Nmi, ya 
hemos visto que no puede considerarse de un modo absoluto como 
una variable independienle, ya que el num'ero de MACH critico 
depende de la forma y disposicion de los alabes; pero como existe 
amplia libertad para tomarlo igual, menor o mayor que el valor 
que resulte para este ultimo, lo hemos incluido por esta razon, 
entre las variables independientes. 
Fijado el regimen y el gasto de aire en el proyecto general del 
compresor y una vez determinadas las velocidades axiles y pe-
rifericas, puede calcularse la altura de los alabes. A su vez, una 
vez seleccionado el tipo de torsion y forma constructiva de ellos, 
se calcula la cuerda y quedan por completo definidos en todas 
sus secciones. 
El regimen es funci6n del gasto de aire, o sea del tamano 
del compresor; asi como del angulo de salida «2 y del tipo de 
torsion que se haya elegido, todo ello con vistas a que los es-
fuerzos centrifugos no sobrepasen los Ifmites permitidos, debien-
do tambien considerarse que los regimenes bajos proporcionan 
unas relaciones h/Da demasiado pequenas, sobre todo en los úl-
timos escalonamientos. Por estas razones, aunque en el calculo 
sucesivo de todos los escalones venga ya impuesto el regimen, 
este ha de ser determinado precisamente en funcion de la forma 
y disposicion de ellos, asi como del gasto en peso de aire. 
Tambien debe advertirse que el número de MACH de entrada 
impone una condicion restrictiva en el vertice de los alabes, no 
debiendo superarse demasiado con el su valor critico. 
Por esto algunas veces, y especialmente en los alabes largos 
y en los de tipo torbellino libre, debera subordinarse el valor del 
número de MACH en la seccion central al que resulte mas con-
veniente en el vertice. 
Ademas de todas las variables que hemos considerado hasta 
ahora, existen algunas otras que tambien influyen en el calculo 
de los escalonamientos y en el proyecto del compresor. Son ellas 
los juegos axiles y radiales, el número de REYNOLDS y el gra-
do de pulim'ento de las superficies. 
Los juegos axiles o distancia entre hileras de alabes no tienen 
mucha importancia en las caracteristicas funcionales del com-
presor. De hecho, se han efectuado' diversos ensayos variando di-
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chos juegos entre limites comprendidos entre 1/50 y 1/1 de la 
cuerda de los alabes, comprobandose que aun entre limites tan 
amplios las variaciones acusadas en los rendimientos o incremen-
tos de presion eran notablemente escasas. En la pr-áctica se uti-
lizan valores comprendidos entre 1/6 y 1/2 de la cuerda. 
La distancia entre los extremos de los alabes moviles y el car-
ter del compresor es lo que denominaníbs juegos radiales. Deben 
ser tan reducidos como permita la seguridad funcional del com-
presor, dependiendo en gran manera del grado de perfecciona-
miento de que se dispone en la fabricacion. En la practica ee 
utilizan valores comprendidos entre el 1 % y el 2 % de la lon-
gitud del alabe. Por encima de estos valores el coeficiente t, de 
perdida disminuye grandemente, decreciendo con él el incremen-
to de presion y el rendimiento del compresor (fig. 46). 
Todos los datos que hasta ahora hemos insertado sobre rendi-
mientos, coeficientes de sustentacion y resistencia, deflexion no-
minal, etc., etc., se refieren a alabes de compresores en los que 
su numero de REYINOLDS sea igual o mayor a 3,M> . Cuando los 
alabes tienen cuerdas muy pequenas y si disminuye grandemen-
te el valor citado, se alcanza una zona critica en la que tiene 
una influencia bastante notable este numero de REYNOLDS, es-
pecialmente en lo que concierne a los valores que han de adop-
tarse para la deflexion nominal (fig. 47). En general, pueden ad-
mitirse como validos todos los datos insertados mientras los ala-
bes tengan cuerdas superiores a unos 1,5 cms. 
El grado de acabado de las superficies de los alabes tiene gran 
influencia en el comportamiento del compresor. Basta indicar qtie 
de tener unos alabes con sus superficies asperas tal y como po-
drian quedar despues de fundidos en arena, a que aquellas se 
terminen con una fase de pulido, puede haber diferencias de 
hasta un 10 % en el rendimiento y en el incremen't de presion. 
INFLUENCIA DE LOS PARAMETROS FUNDAMENTALES 
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Puesto que el calculo complete de un compresor se reduce a 
la suma del de todos sus escalonamientos, en ellos puede apre-
ciarse la influencia que ejercen cada uno de los parametros fun-
damentales en las caracterfsticas y actuaciones del compresor. A 
lo largo de este trabajo ya hemos ido destacando una gran parte 
de estas dependencias, por lo que aqui no haremos mas que des-
tacar las mas importantes. En especial analizarem'os la influencia 
de la forma de los alabes, relacion paso/cuerda y angulo de sa-
lida a2; los tres parametros que son por complete independien-
tes y que pueden ser elegidos dentro de un ancho campo de va-
riacion. 
FORMA DE LOS ALABES. TIPOS DE TORSION 
Entre los parametros que afectan a la forma de los alabes 
pueden incluirse el tipo de torsion, la forma del perfil simetri-
co basico, la forma de la lfnea de curvatura media y la varia-
cion radial de las cuerdas. 
Ya hemos hecho mencion que tipos de perfiles se utilizan, asi 
como las variaciones radiales m'as convenientes de las cuerdas. 
Tambien ya se ha dicho que suelen utilizarse lineas de curvatu-
ra media circulares o parabolicas. Con este ultimo tipo pueden 
conseguirse mayores valores de la deflexion y mejor comporta-
miento del compresor cuando se funciona con numeros de MACH 
elevados, pero sin que estas diferencias sean francamente no-
tables. 
El tipo de torsion de los alabes influye notablemente en el 
comportamienlo del compresor, variando considerabjemente sus 
caracterfsticas segun que se utilicen de reaccion constante o de 
tipoi torbellino libre. 
Los alabes de reaccion constante producen un increm'ento de 
temperatura y presion mayor que con ningun otro tipo, viniendo 
a ser de unos 21° como termino medio contra los 16° 6 17° que 
se consiguen con alabes tipo torbellino. Por esta razon, aunque 
tienen un rendimiento algo mas reducido, con ellos se necesita 
un menor numero de escalones para conseguir una relacion de 
compresion dada. Por ejemplo, para obtener una relacion de 
compresion de 4 : 1 se necesitan 8 escalones de reaccion cons-
tante, mientras que harian falta 10 si se utilizasen alabes tipo 
torbellino libre. En cambio, debido a poder construir estos ulti-
mos con perfil variable, con grandes espesores en la raiz, y a 
que han de funcionar con menores velocidades perifericas, lo que 
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se tiaduce en unas fuerzas centiifugas mas reducidas, se consigue 
una notable disminucion en sus cuerdas con relacion a las de 
los alabes de reaccion constante; pudiendo llegar a ser las pri-
meras del orden de los 2/3 de las segundas. Debido a esto, y a 
pesar del mayor numero de escalones, los compresores con ala-
bes tipo torbellino pueden ser incluso mas cortos que los de reac-
cion constante, aunque con unas diferencias de poca conside-
lacion. 
Por otra parte, y debido a su mayor número de MACH en la 
punta de los alabes, los compresores de reaccion constante han 
de funcionar con un regimen mas elevado alrededor de un 
30 % mayor en compresores de unos 25 Kg/seg. de gasto de 
aire. Esto, si bien puede miraise como un inconveniente bajo el 
punto de vista del trabajo de los cojinetes, representa, en cam-
bio, otras mejoras de mucha mayor consideracion, ya que se 
disminuye la seccion frontal y la relacion peso/potencia de] 
motor. 
Finalmente, mencionaremos que con alabes de reaccion cons-
tante ha de ser mas cuidadosa la fabricacion, y con una tole-
rancia mas estrecha para los juegos radiales. En cambio, bajo cl 
punto de vista construc'ivo, los alabes tipo torbellino piesentan 
el inconveniente de la necesidad de instalar un mayor numero 
de ellos, tanto porque hay mas escalones como porque en cada 
uno de ellos l:3y que fijar mas alabes al ser de menor cuerda. 
Los alabes tipo semi-torbellino tienen propiedades inteimedias, 
y en la practica son los que se utilizan con pieferencia, debido 
al hecho de que los dos tipos principales de alabes se repailen 
casi m'itad por mitad las ventajas e inconvenientes. 
RELACION PASO/CUERDA Y ANGULO <*S 
La relacion paso/cuerda y el angulo nz son dos parametios cle 
los que puede disponer libremente el proyectista, aunque en cier-
to modo se relacionen indirectamente los valores de uno y ot1 o. 
Las relaciones pequenas s/c mejoran el incremento de tempe-
ratura (fig. 48) y hasta ciertos limites el rendimiento del esca-
lon; pero este puede llegar a disminuir notablemente si aqué-
llas llegasen a ser demasiado pequenas. Por otra parte, cuando 
se utilizan relaciones s/c reducidas, aumenta considerablemente 
el numero de alabes y se hace mas dificil la sujecion en su raiz. 
En la practica suelen utilizarse relaciones paso/cuei'da compren-
didas entre 0,6 y 1 : 1. 
El angulo de salida ia es el parametio que tiene un mayor 
campo posible de variacion, utilizandose en la practica valores 
comprendidos entre 0 y 60°. Tiene una influencia preponderan-
te en los valores de las velocidades axiles y perifericas (figu-
ra 49), en las que tambien influye la relacion s/c. 
El rendimiento del escalon es tambien funcion del angulo de 
salida. En la figura 50 esta representada esta dependencia para 
distintos valores de la relacion paso/cuerda. Puede observarse en 
ella que los valores maximos del rendimiento se presentan en las 
proximidades de °-2 = 30°, aunque con valores pequeños de la 
relacion paso/cuerda las variaciones de rendimiento son de esca 
sa consideracion. 
En las curvas caracteristicas del compresor, o funciones ij = / 
(n, G) y p2/p, — / {n-, G), tambien tiene influencia el angulo de 
salida. Valores pequeños de este angulo produce el efecto de 
hacer las curvas mas aplanadas, factor de bastante importancia 
en los cdm'presoreg axiles, como veremos mas adelante. En cam-
bio, con estos valores leducidos de <x el rendimiento maximo se 
presenta en las proximidades del limite de inestabilidad. 
Finalmente, indicaremos que, a traves de las velocidades, de-
L 
ó/s loo ft%$-
Relación paso/cuerda, s/c 
Fig. 48 
f.f 
30 
Ango/o ¿e sa/r'c/$ 
Fig. 49 
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flexion y angulo »„ todas las variables y parametros caracteris-
ticos del compresor son funcion de <„. En las figuras 51 y 52, en 
las que se ha tomado Nivu = 0,7 y s/c = 1, estan representadas 
las curvas de variacion de los parametros de mayor interes que 
caracterizan el compresor. En la primera se ha fijado el regi-
men para la determination del diametro central, mientras que en 
la segunda se han efectuado los calculos para altura constante 
de los alabes. 
Ht< 
/O? W- 50' 40- ' W" 
Influencia del ángulo de sallete en las csrztfHf&tícts 
del compresor, para &sOOIty/seg., k¿?Gin S/^aí 
Fig. 52 
ORGANIZACION DEL COMPRESOR 
El calculo y diseno de un compresor complelo es un proble-
ma realmente laborioso y de dificil ejecucion, que siempre habra 
de completarse con numerosos ensayos. Los ultimos escalones 
son los de calculo mas complicado, ya que en ellos es necesario 
utilizar los datos y resultados que se han ido estimando de los 
escalones anteriores, con el inconveniente de la acumulation de 
errores. 
Dentro de la disminucion general de section transversal, que 
forzosamente ha de producirse desde la entrada a la salida, pue-
de haber Cuatro tipos de compresores (fig. 53). En el tipo (a), o 
compresor ascendente, el diametro central aumen'a progresivamen-
te, incrementandose en forma analoga la velocidad periferica. Des-
de el punto de vista aerodinamico esta es la solution mas co-
irecta. Hay que tener en cuenta que al ir aumenlando gradual-
mente la temperatura den'ro del compiesor, las velocidades del 
( ^  ) (*>) 
De la observation de las citadas figuras puede deducirse la 
conclusion de que los valores pequenos del angulo a„ son los 
mejores desde el punto de vis'a de la section frontal; los valo-
res medios proporcionan los mayores rendimientos y las mejores 
relaciones peso/polencia; mientras que con valores altos de di-
cho angulo puede conseguirse un mayor incremento de tempe^ 
ratura en el escalon. 
(CJ 
Fig. 53 
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sonido tambien aumentan, y, por tanto, los numeros de MACH 
disminuyen a menos que se incrementen las velocidades de ciidi-
lation. Por esta razon, resulta conveniente esta forma de com-
presor, aprovechandose al maximo las posibilidades de aumentar 
los saltos de temperatura y presion. El inconveniente de este tipo 
de compresor es que en sus ultimos escalones habra de ser for-
zosamente muy pequena la relation entre la altura de los alabes 
y el diametro del compresor, y ya se ha indicado que esto puede 
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dar lugar a disminuciones en el rendimiento del escalon. Por 
otra parte, son de construction algo mas laboriosa que los de 
carter exterior de forma cilindrica. 
Teniendo en cuenta lo que acabamos de decir, el tipo (b) ha 
de ser de malas caracterfsticas aerodinamicas. Su única ventaja 
estriba en que se mantienen valores altos de la relacion /í/Do a 
todo lo largo del compresor. 
El tipo (c), de carter cilindrico, es el que con mas frecuencia 
se utiliza en la practica. El tipo (d), de rotor cilindrico, resulta 
mas convenien.e cuando detras del compresor axil ha de ir ins-
talado otro centrffugo (turbo-helice Bristol Theseus). 
Como la altura de los alabes va disminuyendo, en teoria con-
vendrfa que las cuerdas fuesen decreciendo progresivamente en 
una forma analoga, ya que de esta forma, manteniendo los es-
fuerzos constantes, se disminuira la longitud total del compresor. 
No obstante esta ventaja, en la practica no es frecuente dimen-
sional- las cuerdas de esta manera, ya que resultaria mucho mas 
costosa y larga la fabricación de los alabes. Lo que se suele 
hacer es distribuir el com'presor en dos o tres grupos de alabes 
de igual longitud de cuerda, dimensionado cada grupo con los 
requerimientos de su respectivo primer escalon. 
Ya hemos indicado que los alabes pueden fabricarse de alea-
cion ligera o de acero. Con este ultimo material las cuerdas son 
considerablemente menores, resultando el compresor bastante mas 
corto e incluso de menor peso, condicionado esto ultimo a que 
se continue utilizando aleacion ligera para el carter y el rotor. 
Con alabes de acero pueden admitirse esfuerzos totales en la 
section de empotramientos de hasta unos 30 Kg/m'm2, contra los 
10 Kg/mm2, que aproximadamente pueden tolerarse en alabes de 
aleacion ligera. Ademas, los primeros tienen una vida ilimitada, 
mientras que los segundos acaban siempre rompiendo por fatiga 
alternativa. El inconveniente de los alabes de acero es que, como 
es natural, resulta el compresor mas caro y se necesitan un ma-
yor numero de horas para su fabrication, razon por la cual son 
mas frecuentes los alabes de aleacion ligera, bien fundidos o es-
tampados, y mecanizados. 
Finalmente, indicaremos que resulta conveniente dimensional 
el compresor para que sus primeros escalonamientos tengan una 
gran velocidad de circulation axil, mientras que en los ultimos 
se va amortiguando poco a poco dicha velocidad. Esto puede con-
seguirse modificando gradualmente los angulos de salida de los 
alab.es, con valores pequeños al principio y mayores al final. De 
esta manera se reduce la section frontal del com'presor y no se 
necesita apenas difusor para amortiguar la velocidad de salida. 
Desde el punto de vista constructive de su armazon los com-
presores pueden clasificarse en tipos de tambor y tipos de dis-
cos. En la figura de la primera parte estaba representado un 
compresor de cons'ruction en tambor. Con frecuencia se utilizan 
tipos mixtos, como en el caso del compresor de la turbohelice 
Mamba (fig. 2 de la primera parte). 
Fig. 55 
CONCLUSIONES. COMPARACION DE LOS COMPKESORES AXILES Y CEN-
TRÍFUGOS 
Dos ventajas fundamentales tiene el compresor axil en compa-
racion con el centrffugo. Son ellas su mejor rendimiento y su 
mucho mas pequena section frontal. La primera es importante 
en cualquier tipo de instalaciones que se utilice, mientras que la 
segunda es esencial en su aplicacion a los motores de aviation. 
Basta mencionar que en los turborreactores que utilizan compre-
sor axil se consiguen cerca de 30 Kg. de empuje por dm2 de area 
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frontal, contra los 16 6 18 Kg/dm2 de los turborreactoies con 
compresor centrifugo, aunque este ultimo sea de dos caras ac-
tivas. 
Como inconveniente de los compresores axiles debe citarse su 
fabrieacion, que es notablemente mas larga y costosa. Por otra 
parte, su proyecto es mucho mas dificil, mientras que en los com-
presores centrlfugos facilmente se consiguen buenas caracterfsti-
cas, sin tener que «afinar» mucho en su diseño. 
Otro inconveniente de los compresores axiles es que sus cur-
vas funcionales son de mayor pendiente (figs. 56 y 57), es decir, 
que pierden rapidamente caracteristicas cuando se apartan de 
^ 
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su punto nominal de funcionamiento, fenomeno que es bastante 
menos, marcado en los centrlfugos. 
Por úilim'o, indicaremos que los compresores axiles son mas 6en-
eibles a los deterioros que los centrlfugos, y que, cuando se ins-
talan en aviones, estan mucho mas expuestos a la formation de 
hielo en sus primeros escalones, con efectos notablemente perju-
diciales, que podrian dar lugar a la total perdida de caracteris-
ticas del compresor. 
Ha sido incesante el progreso del compresor axil. Prueba de 
ello es que en los primeros tipos de turborreactores, con excep-
ción de los fabricados en Alemania, se utilizaba exclusivamente 
el compresor centrifugo. En cambio, hoy día, de unos 50 pro-
totipos de turborreactores y turbohelices que existen en la actua-
lidad, mas del 60 % utilizan el compresor axil. El progreso en 
la tecnica de su diseño y las mejoras introducidas en los proce-
sos de su fabrieacion han hecho posible este rapido desarrollo. 
Actualmente se trabaja en el diseño de compresores con alabes 
orientables, con lo cual podra conservarse su magnffico rendimien-
to en cualesquiera condiciones de trabajo, ventaja importantisima 
para sus aplicaciones al transporte terrestre, en el que es una 
caracteristica normal el trabajar en condiciones variables de fun-
cionamiento. 
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II 
TUI.BINAS DE GAS 
ANTECEDENTES. 
Se entiende por turbina de gas aquel tipo de tuibina que tra-
baja con un ciclo de piesion constante, o ciclo de Biayton, le-
cibiendo la energia de un chorio continuo de gases con elevada 
tempeiatma piocedentes de la combustion de un liquido o com-
bustible cualquiera. 
La primera patente de este tipo de maquinas data del año 1791, 
siendo su inventor el ingles John Baibei. El primer intento se-
lio de fabricación fue realizado por la Societe Anonime des Tm-
bomotems en Paris, en el ano 1905, quienes constiuyeron una 
tuibina de unos 80 CV de potencia, trabajando con una gian 
lefrigeracion mediante inyeccion de agua. Era un motor de gran 
peso y tamano, pioporcionando un lendimiento de algo menos 
del 3 %. 
Desde aquellos anos se conocian las ventajas teoricas que re-
poitaiia la tuibina de gas en comparacion con la de vapor, pues 
con la supiesion. de calderas, condensadoies, etc., resultaiia mu-
cho mas sencilla y podifa obtenerse consideiablem'ente mas po-
tencia para un mismo peso. Con ties inconvenientes piincipales 
se encontiaron los primeros pioyectistas de tuibinas de gas. El 
mas impoitante lo constituia las elevadas temperatuias que ha-
bfan de sopoitar las camaras de combustion y alabes de la tui-
bina; poi otra parte, la gran potencia que se necesitaba paia la 
compresion, unido a los bajos lendimientos oigameos que obte-
nian, daban lugar a que apenas si se obtuviese potencia u'il. 
Oiientadas en el sentido de la supeiacion de estas dificultades 
fueion las turbinas Westinghouse (1912) Bischof Baetz, Neznst, 
Maag etc, etc. Merece especial mention la tuibina Holzwaith 
(1905) tiabajando en ciclo de volumen constante y con una in-
tensa lefiigeiacion por agua, cuya primera unidad expeiimental 
fue construida poi la casa Koiting en Hannover en 1908 Con las 
patentes de Holzwarth las casas Thyssen y Brown Boveri fabii-
caron durante los años 1914 a 1927 vaiios tipos de tuibinas aun-
eme ninguna l l c ó a funcionai de un modo continuo. En 1928 la 
casa Blown Boveii fabiico una tuibina de gas conservando la 
idea de Holzwaith que fue instalada en una fabrica alemana de 
aceio donde estuvo funcionando hasta 1933 Visto el buen le-
sultado de ella se constiuvó otia en Mannheim de 5 000 CV de 
potencia 
Los trabajos de la casa Blown Boveii, en conexion con las pa-
tentes de Holzwaith, dieion tambien por resultado el desanollo 
del geneiador cíe vapoi Velox, el cual lleva como sistema auxi-
li-ii una tuibina de gas que mantiene la combustion bajo pio-
sion. Este sistema auxiliai del generadoi Velox dio oiigen a que 
se volviera a las tuibinas con combustion a piesion constante. 
En su aplicacion a motores de aviation deben destacaise piin-
cipalmente los tiabajos del Comodmo F. Whittle en Inglateira, 
quien patento su piimera turbina de gas en el ano 1930 Con-
tando con alguna ayuda piivada, fundo en el ano 3936 la Socie-
dad Powei Jets Ltd., a la que en el ano 1937 comenzo a piestai-
le ayuda oficial el Ministerio del Aiie ingles. Esta sociedad 
construyo su piimer motoi en el año 1938, que sufrio la lotu-
ra de la turbina despues de cinco horas de prueba. En 1941, el 
avion Gloster E. 28 volo impulsado por el motor Whittle W-1X, y 
Fig. 1.—Turbina Holzwaith. 
a partir de esta fecha se initio un gian desairollo de estos mo-
toies, de los que se derivan todos los turboireactores construidos en 
la actualidad en Inglateria y los Estados Unidos. 
Paialelamente a los trabajos de Whittle, tambien se fueron 
desarrollando impoitantes investigaciones sobie las tuibinas de 
gas, en su aplicacion a la aviation, en Alemania. Las casas Jun-
keis, B. M. W., Hemkel e Hiith proyectaion y constiuyeron gran 
númeio de turboneactoies, que equiparon diveisos tipos de avio-
nes de combate a fines de la ultima guerra. 
El calculo de una turbina de gas difieie notablemente del de 
una de vapor, especialmente cuando la turbina de gas esta des-
tinada a utilizarse en un turboireactoi. En ellas, las velocidades 
peiifericas son mucho mas grandes, obteniendose tambien mucha 
mayoi potencia por escalon. 
La necesidad de obtener altos lendimientos, junto con la uti-
lization de alabes mas largos, ha hecho que en las turbinas de 
gas adquiera piimordial importancia la toision de los alabes, 
profundizandose mucho mas en el estudio aeiodinamico de la 
coriiente de los gases en su paso a tiaves de los alabes. Asimis-
mo no se emplean, en absoluto, las clasicas toberas conveigen-
tes-divergentes de las tuibinas de vapoi, ni los perfiles que se 
utilizan se parecen a los de ellos (fig. 5), ya que se proyectan 
los alabes con secciones mas parecidas a los perfiles de ala. 
Fig. 2.—Turbina de gas de la "Houdiy Oü Refinery Pro-
cess", PhüadeLphia, U. S. A. 
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Finalmente, indicaiemos que las elevadas tempeiatuias con que 
funcionan los alabes es una cues ion esencial en el proyecto de 
la tul bina, viniendo impuestos muchos factoies poi la necesidad 
de obtenei temperaturas lo mas teducidas posibles en los alabes 
moviles, y especialmente en su laiz. 
Esta misma cuestion lleva unida corsigo el problema metalúr-
gico, imponiendo lg necesidad de la utilizacion de mateiiales con 
elevadas caiacteiisticas de lesistencia a la defoimacion en ca-
lien e, y a la conosion de los gases; pioblema metalúrgico que 
ha ido unido, y que seguua yendo, con la histoiia y desanollo de 
la tmbina de gas. 
1ÜR1JINAS 
Fig. 3.—Turbina típica de vapor ae cárter único. 
Fig. 4.—Turbina de gas de un solo escalón y de 10.000 CV. 
de potencia. 
Secaoo e/i 
eltértíce 
Sección en 
Idí^^ra base 
aj Turb/ns deacción de 
Vapor{ Sección consten-
te en todos los radios) 
b) Escalonami'eph típico de 
una turbina okaasf Acción 
en Id óctse) 
Notación. 
En geneial, se seguiia una notacion analoga a la utilizada en 
el caso de los compresoies axiles, con las difeiencias siguientes: 
1 y 2 indicaran enüada y salida en el estatoi, mientias que 3 
y 4 entiada y salida en el rotoi. El subindice 0 expiesaia las 
condiciones del punto de remanso. 
Ademas de la designacion ya establecida de angulos y veloci 
dades, se utilizaran las variables siguien es: 
K K Q Q = coeficientes de utilizacion de potencia. 
n. — rendimiento adiabatico del estator. 
4 = rendimiento adiabatico del rotor. 
nm = rendimiento mecanico. 
£ = coeficiente de perdidas intersticiales. 
q = rendimiento politropico de la expansion. 
yi = rendimiento adiabatico de la expansion. 
i H = salto de entalpia necesario para la compresion. 
AH T ¡ = salto de entalpia ideal o teorico de la turbina. 
A [I r i , = salto de entalpia reel. 
*1 — 
Fig. 5.—L.ompaiación de dos escalonamientos típicos en 
las tuibinas de vapoi y de <jas. 
Por otra parte, el hecho de que haya de apiovechaise directa-
mente la energia cinetica residual despues de la tuibina, en vez 
de constituir una példida, hace que el pioyecto haya de suboi-
dinarse en muchos aspectos a este requeiimiento piimoidial. 
Notación (/ triángulos de velocidades, representándose en estos 
los anqulos con su signo positivo 
Fig. 6 
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ECUACIONBS GENEUALES. G H A D O DE REACCION. TlPOS DE TURBINAS. 
De acuerdo con los principios fundamentales ya expuestos en 
el calculo de los compresores axiles, podemos escribir directa-
mente las ecuaciones siguientes: 
u u 
xp = —( 8 sen ^3 4 sen fi) = . ( a4 tan oi — 
o o 
v , ^ V 3 ~
 V j i W4 _ W« n \ 
— Ya3 tan <zo) = — i i— -f- — — \\) 
2g 2 g 
G a 
P = G t = (V8 sen <p3 — V,4 sen <p4) '2) 
( ) 
0— 
4— 
VtfO 
r 
.i J i i , -
W — AV 
2g 
."f 
Estator{¡itrecfrti) 
Fig. 7.—Escalon tipico, con su notación, de una turbina 
de gas. 
2 2 
W v TV 
1 (Ifj — 1,„) = — (v¡¡ = V3) 
2g 
(4) 
Aunque debido a la necesaria torsion de los alabes, el grado 
de reaccion en una tuibina de gas es esencialmente variable con 
el radio; refiriendonos al diametro medio vamos a estudiar que 
tipos son los que se utilizan, asi como sus ventajas e inconve-
nientes. 
Dos clases de turbinas, en cuanto al grado de reaccion se re-
fiere, se utilizan en la practice, que son las de accion y las de 
50 % de reaccion o simetricas. 
Las ürrbinas de accion puras son incompatibles con la toision 
de los alabes, por lo cual, aunque las denominemos a veces de 
accion, en realidad tienen un grado de reaccion del orden del 
15 6 20 % en el diametro medio. E«te es el tipo de turbina 
umversalmente adoptado, y a el nos leferiremos casi exclusiva-
mente. 
Unicamente en los Estados Unidos, y en algunos turborreacSo-
ies o turbohelices de compresor axil que funcionan con un gran 
gasto de aire en relacion con su seccion frontal, se proyectan las 
turbinas con un 50 % de reaccion. En cambio, en Inglaterra y 
todos los demas paises europeos, se utiliza la turbina de muy 
pequeño grado de reaccion. 
Despreciando de momento las perdidas que se producen en la 
directriz y en los alabes moviles, la polencia suministrada por 
una turbina de accion puede ponerse en la forma siguiente: 
u G 
P = 2 — (V8 sen <o¡ - 11) (>v3 = w4) 
Definiendo un coeficiente de potencia, en la forma: 
g¥ _ / V , 
K = = I I sen (p„ — 11 
. G ifi \ u I 
(7) 
(8) 
Tenemos que, para un gasto y una velocidad periférica dada, 
la potencia suministrada por una turbina de accion depende de la 
relacion y del angulo 9J> siendo canto mayor cuanto mas 
, V, 
K = 2 sen <p3 — 1 (9) 
«'4 = Va 
,'f» : 
que como puede observarse es mayor que el que se obtiene para 
los mismos valores fie y *PJ en las turrjmas ríe accion. 
J(H, — H 4 ) = x p + 
• V V — V 
G R : 
2g 
Ho H4 
2g 2g 
W 4 ~ w 3 
n 
( 6 ) H, H4 Vj — V + w 
En la mayoria de los casos es despreciable la velocidad Vx fren-
te a los demas, por lo cual, con frecuencia supondremos Vi = 0, 
y a este estado de remanso lo distinguiremoe con el subindice 0. 
La velocidad axil es esencialmente variable en la directriz o es-
tator, pero en el rotor podra tomarse casi siemiDre Va = cte. 
i\ igualdad cte velocidao.es pt.inericas, tín una mrbina de reac-
cion basta que sea: 
V sen m3 = K sen cp3 — 
para que se obtenga igual potencia que en una de accion. 
Tiene interes el comparar las potencias que pueden lograrse 
a igualdad de velocidad periferica, porque esta ultima viene limi-
tada por los esfuerzos mecanicos en los alabes y en el disco. Por 
otra parLe, tambien es de importancia fundamental comparar la 
potencia capaz de dar una turbina en relacion con la energia que 
w w 
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se le suministra. En una turbina de acción, este coeficiente ven-
ara dado por: 
P 
P ' 3 
^6 
U U" 
• 4 | sen cp¡j ~~2 
En una del 50 % de reacción: 
r 
0 „ = G V = 2 ' sen ©« — ¡r 
— y q ¥ 
\ 
(11) 
fsfa/or 
Rotor 
1 W-"V¿* 
Tscdtondmienío óe mou pequeño or<3ÍQ ff? F84ití0fi 
Fig. 9 
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Estando representados estos coeficientes en la figura 11. El ma-
sen tpa 
ximo de potencia se presenta para u/y3 ~ en el primer 
2 
(Q ) max. = sen2 <pa = (Q_) max. 
Es decir, que la maxima potencia recogida en relacion con la 
suministrada es igual en ambos tipos de turbinas. 
De lo que acabamos de exponer se deduce que en las turbinas 
u 
de accion la relaccion • habra de ser mas reducida que en 
' 8 
las de 50 % de reaccion; en la practica suelen estar compien-
didas entre 0, 0,3 y 0,5, para las primeras, y entre 0,7 y 1,5, para 
las segundas. Tambien puede observarse en la figura anterior que 
las curvas de variacion de Q'p tienen forma mas plana, por lo 
cual, en las turbinas de 50 % de reaccion se podra admitir un 
u. 
campo mas amplio de valores de . 
T 1 • 1 r-íl r,/ •, " • • 
Las turbinas de 50 % de reaccion tienen algún mayor rendí-
miento que las de accion. En ellas el gradiente de presion actúa 
siempre en el mismo sentido que la corriente de los gases, con 
el efecto beneficioso de la disminucion de perdidas friccionales 
por ser la capa limite mas delgada, no produciendose, por otia 
parte, corrientes circulatorias de retorno, como puede suceder en 
los compresores. Por esta razon la turbina de accion, con un gra-
diente de presion nulo en los alabes moviles, es de algún peor 
rendimiento; y, en todo caso, debe evitarse que en estas turbi-
nas haya alguna porcion de los alabes trabajando con recompre-
sion, es decir, con un aumento de la presion en ellos. 
N•' vUSLcl l l lG 1U LJXL'IIo, LIGllOIl l u O LUXUllldto U v dGGUJH U l . u Vt j l l l í t j t l 
UCW8J \A SL>iJle Xcts UC \J\J fQ Lie r e d C O l O l l . JZJ¡3 GÜO q U C t r c i l j d j d l l l U a 
alabes moviles con bastante menor temperatura, debido a que i« 
casi totalidad fíe la expansion se ha realizado en la directiiz. j-^ a 
mayor velocidad relativa de entrada al cnuoar coima K s ijuioes 
de ataque compensa desfavorablemente, aunque nada mas que en 
parte, este efecto; pues de hecho, en las turbinas de accion los 
alabes moviles pueden trabajar con temperaturas inferiores inclu-
so en mas de o\J que las de DU /O de reaccion; diferencia que re-
sulta realmente importante. Jror esta razon, se utilizan casi exclu-
sivamente las turbinas de accion l,en realidad con un pequeño 
grado de reaccion, como veremos mas adelante); unicamente en 
los instados Unidos se siguen utilizando algunas turbinas de ou /o 
de reaccion, en turborreactores de compresor axil, en los cuales 
su gasto de aire sea muy grande en relacion con su area frontal. 
Esto da origen a que los alabes han de ser muy largos en com-
paracion con el diametro de la turbina, y a que las velocidades 
perifericas no sean muy elevadas. En este caso puede ser mas 
conveniente una turbina de 50 % de reaccion, que siendo capaz 
de suministrar mas potencia, podria evitar la necesidad de tener 
que instalar una turbina de accion de dos escalones. 
En lo sucesivo nos referimos con preferencia a las turbinas de 
pequeño grado de reaccion, aunque gran parte de las cuestiones 
que se tratan tendran tambien aplicacion en el caso de las turbi-
nas de 50 % de reaccion. 
TIPOs DE TORSION. 
Dos tipos de torsion se utilizan para los alabes de la directriz. 
En el mas perfecto, que es el tipo torbellino libre, la variacion 
radial de las velocidades viene dada por: 
Va = t t e ; Vt ) \ r = cte. (12) 
Formulas con las que se determina inmediatamente la varia-
cion radial del angulo ta-
Para facilitar la fabricacion, a veces se fabrican los alabes 
fijos sin torsion. En este caso el angulo <p3 es aproximadamente 
constante, y de la ecuacion de equilibrio radial, ya establecida, 
se obtiene: 
Va r sen2 <p3 = cte; V t = V tan cp3 (13) 
Cuando se desea una mayor aproximacion y no quiere utilizar-
se la ecuacion de Bernouilli para el calculo del equilibrio ra-
dial, pueden establecerse unas nuevas formulas basadasi en el ren-
dimiento politropico de la directriz. Suponiendo que las perdidas 
son constantes para cualquier radiOj tenemos: 
3 p V* 
3 r 
5 / V 2 \ 
| ~o "I" p I 
r
 \ g / 
(14) (ecuacion de equilibrio) 
:
 O (15) (ecuacion de conservacion de la 
energia). 
P„ 
cte (to^ (ecuacion de la tranhiormacion pontropica). 
"In = = 
7 — 1 
n — 1 
(j7) (rendimiento politropico) 
Con los que se llega facilmente a la siguiente ecuacion para el 
equilibrio radial: 
dV dVt l do 
v„ —
 + V t — + „ . — = <> (18) dr ' ' dr 
que es la misma ecuacion que ya se establecio, si se supone 
Resulta: 
Torbellino libre: 
Va = ctej Va r r¡n = cte (19) 
Angulo constante: 
Va r ^n sen 2 ?3 = = C ' e ; ^ t = Va t a n <t (20) 
que difieren muy poco de las formulas (12) y (13), por ser i)n muy 
proximo a la unidad. 
Los alabes moviles se torsionan de manera que en todos los 
radios sea igual el trabajo periferico, pues en esta forma se con-
sigue un rendimiento maximo. El angulo de entrada se determina 
en funcion de cp3 y de la incidencia escogida, y el de salida se 
calcula de acuerdo con la condicion anterior. Sobre esta cuestion 
volveremos a insistir mas adelante. 
r 
:=: 
P 
i 
n 
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PERDIDAS Y RENDIMIENTOS. 
Analogamente a como sucedia paia los compresores axiles exis-
ten tres tipos de perdidas en las tuibinas. Son las debidas a la 
resistencia del perfil, a la resistencia inducida y a la resistencia 
anular, las cuales dan origen a perdidas de la presion total del gas. 
El coeficiente de perdida de presion total debido a la lesis-
tencia del perfil, y referido a la presion dinamica de salida, es 
del orden de 0,04 en las turbinas de 50 % de reaccion, siendo 
proximo a 0,10 en los de pequeno grado de reaccion, debido ya 
que en ellos se utilizan alabes con mayor curvatura y espesor 
que en los de 50 % de reaccion. 
Segun la referencia 3, las perdidas de presion debidas a la re-
sistencia inducida pueden estimarse con la siguiente formula 
empfrica, que proporciona muy buena exactitud: 
Perdida de presion total 
Presion dinamica en la salida 
= 0,04 11 PÜ *-;L (21) 
en la que CL, es el coeficienle de sustentacion, pero referido a 
la velocidad de salida en vez de al vector velocidad media. Ten-
dra, pues, el valor: i 
2 S eos2 c4 
C, = - (tan a„ — tan n¡) 
c eos am 
(22) 
Las perdidas de presion debidas al rozamiento del g3s contra 
los anillos de cierre en el caso de la directriz, o contra el anillo 
superior y rotor de la turbina, cuando se uata de los alabes mó-
viles, vienen dadas por: 
Resistencia anulai 
Presion dinamica de salida 
: 0,02 • (23) 
formula empfrica tomada de la misma referencia anterior, y va-
lida para coeficientes de friccion superficiales del orden de 0,008. 
Con los coeficientes de perdida asi establecidos puede calcu-
larse facilmente el rendimiento de la turbina. Contrariamente a 
como acontecia para los compresores axiles, aqui se han referido 
los coeficientes a la presion dinamica de salida, en vez de al vector 
velocidad media, leniendo ventaja hacerlo en dicha forma si se 
considera variacion en la velocidad axil, pues en este caso queda 
indeterminado el valor del vector velocidad media. 
Ademas de las perdidas citadas hay que considerar las intersti-
ciales, debido a las cuales parte del gas pasa por los alabes mó-
viles sin desarrollar trabajo. Esto, unido a la desigual distribucion 
de velocidad axil que producen, lleva consigo que ha} a que afec-
tar a la potencia (no al trabajo periferico) de un coeficiente £ de 
perdida, que puede tomarse igual a 0,95. Debera, pues, ponerse: 
G u 
P = (V3 sen cp(] - V4 sen <p4) (24) 
Cuando se considera la po'.encia que ha de suministrar la tur-
bina en funcion de la necesaria para la compresion, deberan con¬ 
siderarse las perdidas mecanieas en el arbol motor, asi como la 
necesaria para el arrastre de los mecanismos auxiliares. En ellos 
pueden tambien incluirse los debidos a la resistencia al giro que 
presentan los rotores al rozar contra el aire. En el caso de los 
motores de aviacion (turborreactores y turbohelices), y, en gene-
ral, para cualquier motor con su eje transmisor montado sobre 
cojineles de bolas o rodillos, estas perdidas son dcspreciables; ya 
que, por otra parte, la potencia necesaria para el anastre de los 
mecanismos auxiliares es insignificante en compaiacion con la 
gastada en la compresion (menor del 1/1.000). En total, puede 
afiimarse que el conjunto de todas las perdidas no llega a valer 
el 1/100 de la potencia necesaria, por lo cual, en la generalidad 
de los casos, no habra necesidad de tenerla en cuenta. 
En general, para los tipos de turbinas de pequeno grado de 
reaccion umversalmente empleados y para una estimacion rapida 
de caracteristicas, pueden tomarse los siguientes valores de las 
perdidas y rendimientos: 
Rendimiento adiabatico de la directriz . , . . , . . -n = 0,96 
Rendimiento adiabatico del rotor, • 7]ar == 0,95 
Rendimiento mecanico r¡ = 0,99 
Perdidas de intersticiales de potencia 1 -£j = 0,05 
Rendimiento politropico de la expansion r¡. = 0,94 
Mas adelante indicaremos como mediante el conocimiento de 
estos coeficientes ; de la energfa cinetica residual despues de la 
turbina, puede llegarse al calculo del salto de entalpia necesaiio 
y del rendimiento adiabatico total de la turbina. 
INCIDENCIA Y DESVIACION. 
Analogamente a como acontecia para los compresores axiles, la 
incidencia del gas contra los alabes tiene una marcada influencir 
en el rendimiento de la turbina. La curva de variacion de las 
perdidas debidas a la resistencia del perfil en funcion de la inci 
dencia presenta un mfnimo en la zona proxima a los cero gra-
dos. En cambio, la resistencia inducida es funcion creciente, mien-
tras que la resistencia anular se mantiene constante (fig. 12). 
Las curvas de perdidas totales siguen presentando un mfnimo en 
la zona comprendida entre los —10 y los 0°, por lo cual, den-
tro de dichos valores debe seleccionarse el valor nominal de la 
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Fig. 12.—Curvas típicas de vat loción de los coeficientes de 
pérdidas en una turbina para perfiles del orden del 15 % 
de espesor, de flexiones de unos 70° y alargamientos pró-
ximos a 2-1. 
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13.—Variación de coeficiente total de péidida en jun-
ción de la incidencia. 
incidencia (fig. 13). En esta misma figura puede observarse como 
disminuyen las perdidas al aumentar el grado de reaccion, vol-
viendose las curvas mas planas. Como ya se indico, habra de evi-
tarse en todo momen.o que el alabe trabaje en algun punto con 
recompresion. 
En las turbinas, la desviacion § = °4 — 8t, se rige por muy dis-
lintas leyes que en los compresores, no siendo validas las formu-
las que allí se establecieron. En ellas se utiliza la denominada 
«fórmula del coseno», que expresa el angulo de saiida en funcion 
del paso s y de la seccion minima % (fig. 14), en la forma: 
(25) 
Esta formula proporciona resultados que pueden considerarse 
exactos cuando el numero Mach de saiida es igual a la unidad. 
Los errores que se cometen cuando este numero de Mach es 
distinto de la unidad se indican en la figura 15, pudiendo obser-
varse que son de muy poca consideracion. 
INFLUENCIA DE OTROS PARAMETROS FUNDAMENTALES: DEFLEXION, 
RELACION PASO/CUERDA, NUMEROS DE JViACH Y IvEYNOLDS. 
Fig. 14.—Sección mínima de paso y ángulo de salida 
Debido al caracter estable de la expansion de un gas a diferen-
cia de lo que acontecia para los compresores axiles, no hay in-
conveniente en diseñar los alabes de una turbina para que tra-
bajen con grandes valores de la deflexion, de hecho superiores a 
80 y 90°. Por esta misma razon, el valor de la deflexion se subor-
dina a otros factores que se imponen en el diseno; potencia ne-
cesaria, pequeña velocidad tangencial5 velocidad axil reducida, et-
cetera, etc. 
La relacion paso/cuerda debe ser en teoria funcion de la defle-
xion, a fin de conseguir el valor deseado de ella con el minimo 
de perdidas, pues no debe olvidarse que estas perdidas aumentan 
al disminuir s/c. (fig. 16). Ahora bien, existe, por otra parte, un 
factor de la mayor imporlancia, que consiste en la disminucion 
de los esfuerzos de flexion cuando se aumenta el numero de ala-
bes, o sea5 se disminui e la relacion paso/cuerda. Como los esfuer-
zos son un factor primordial en el diseno de una turbina de gas, 
deberan elegirse valores reducidos de dicha relacion. Ahoia bien, 
•f 8 
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Y\g. 15,—Error que proporciona la fórmula empírica del 
ángulo de salida en función de número de MACH (toma-
da de la Ref. 3). 
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existe un limite inferior impuesto por el espacio que Se fequiere 
para la fijacion del alabe por su rafz. Este limite inferior es 
del orden de 0,55 : 1 a 0,60 : 1. En la practica, se utilizan va-
lores de la relacion s/c. en el diametro medio comprendidos en-
tie 0,60 : 1 y 0,75 : 1. 
En su paso a traves de los alabes, no hay inconveniente que 
el gas lo haga con elevados números de Mach. Puede compro-
barse que aumentando el número de Mach de salida desde 0,7 
hasta la unidad, las perdidas crecen debido a la formacion de 
pequeñas ondas de choque locales, pero que este aumento de per-
didas es de escasa consideracion. Como veremos, a la salida de 
la directriz conviene que el número de Mach valga aproxima-
damente la unidad. En cambio, en la salida de los alabes movi-
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Fig. 17 
ies debe mantenerse igual o menor que 0,7, a fin de no tener 
perdidas demasiado elevadas en la tobera de salida. 
Los valores y formulas que se han insertado para las perdi-
das, son validas cuando se opera con número de Reynolds su-
periores a 2.105, o ligeramente inferiores (numeros basados en la 
velocidad y condiciones de salida). 
Por debajo del valor critico del número de Reynolds, igual 
a 1,2.10'', las perdidas aumentan rapidamente, como puede apre-
ciarse en la figura 17. 
REGLAS GENERALES PARA EL PROYECTO DE UNA TURBINA. 
DATOS DE PARTIDA Y LIMITACIONES QUE VIENEN IMPUESTAS. 
Los datos de partida son los siguientes: el gasto en peso del 
gas G; las condiciones iniciales, ;;0, T0 y Vo; y, por ultimo, la po-
tencia necesaria P que ha de suministrar la turbina. 
Las dos principales limitaciones que vienen impuestas en el 
proyecto de una turbina son que los esfuerzos centrifugos no su-
peran el valor maximo permitido, y que en ninguna seccion de 
los alabes moviles se produzca recompresion del gas, es decir, 
que, como maximo, tendremos que fijar las condiciones en la 
seccion central para que en la raiz de los alabes circule el gas 
con presion constante. 
Ademas de las citadas condiciones, para el caso de la turbina 
de gas de un turborreactor son deseables otras dos, que son las 
siguientes: conviene que la energia cinetica residual despues de 
la turbina no sea muy elevada, debiendo de m'antenerse el nú-
mero de Mach correspondiente a la velocidad abspluta V2 por 
debajo de 0,7; por otra parte, tambien es aconsejable que la 
velocidad tangencial de salida sea pequena. Estas dos condiciones 
se traducen en un mayor rendimiento de la tobera de salida y en 
un mejor aprovechamiento del chorro propulsor. 
DlMENSlONADO DE LA DIRECTRIZ. 
El dimensionado de la directriz, o alabes fijos de la turbina, es 
de la mayor importancia. Su seccion minima de paso nos fija 
las condiciones de entrada del gas en los alabes moviles, tenien-
do tambien influencia preponderante sobre las condiciones inicia-
les, o sea, sobre las que existen en la salida de las camaras de 
coníbustion. 
El problema general consistira en dimensionarla correctamen-
te, para que partiendo de los da'os iniciales prefijados, P l 5 Tj 
y » „ y con un gasto dado G, llegue el gas a los alabes moviles 
en las condiciones que nos sean mas convenientes. Como puede 
verse, si la directriz se dimensiona basandose en sus magnitudes 
medias de la seccion central, el problema es analogo al del calcu-
lo de una tobera de expansion. 
Es norma general dimensional' la directriz de las turbinas de 
pequeño grado de reaccion para que en la seccion minima se pro-
duzca la velocidad del sonido, cuando en la seccion inicial exis-
ten las condiciones prefijadas de presion y temperatura. En el 
punto medio de la altura de dicha seccion y en funcion de las 
condiciones de remanso, tendriamos: 
(26) iN A JÍ ' 1 
2c 
i 
o„ ::=:: 1 
I 
P2c = 1 
= l/íf 
. -
7 + 1 
0 \ 
1 
T if l / 
T 0 
T 
- 1 
T 
- 1 
2 f 
Po 
Po 
6 
(27) 
(28) 
(29) 
(30) 
En funcion de las magnitudes medias en la seccion central, se 
obtendra para el area de la seccion minima de paso: 
G 
S 
1 
' 2c P2o 
(31) 
En virtud de la formula del coseno, tendremos tambien como 
expresion de esta seccion: 
°m — 2it ",, A cos cp3c — 2% ''„ h cos a2c (32 
La velocidad axil, practicamente constante en su paso por los 
alabes moviles, viene dada por: 
V„ = W, c cos a2o ~ V3 cos <p3o 
Conviene que la velocidad axil sea pequena, para que la ener-
gia cinetica residual en la turbina tambien lo sea, siendo mas 
conveniente crearla posleriomiente mediante la expansion del gas 
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en la tobera de salida. Como Vj0 viene impuesta, para que Va 
sea pequeña ha de tener cos
 aC un valor reducido. Por otra parte, 
hay que tener en cuenta que el regim'en de la turbina viene im-
puesto por el del compresor, y que la velocidad periferica convie-
ne tomarla lo mayor posible, del orden de los 350-370 m/seg.; má-
ximo compatible con la resistencia del rotor. Por tanto, el radio 
central rc viene impuesto, y como la seccion minima c<> también 
viene prefijada (formula 31), resulta de la fórmila (32), que al 
eer cos <p.ic pequeño habrá dd eer mayor rl altura dd eos slabes. 
Esto es un grave inconveniente desde el punto de vista de la re-
sistencia mecanica de los alabes m'oviles, por lo cual, y para com-
pensar estos factores opuestos, suelen lomarse valores de 9,o 
comprendidos entre 60 y 70°. 
Una vez determinados los valores de las variables en la seccion 
central puede calcularse su variation radial mediante las ecua-
ciones de equilibrio. 
En el caso de direc:riz tipo torbellino libre, tenemos: 
Va = cte ; V r = V t . r, 
y con las ecuaciones: 
. T 2 
rfP v t . p e 
= p ' = const. 
f!r r p -j-
resulta: 
P»i¡ 
l 7 — 1 f íe te 
22 
1 T - 1 Pac V,c / y 
2 T PSo \ f 
X I — 11 T — 1 (33) 
(34) 
JV12 
V
. 
9 7 R T a 
v2 K" (v[c, _v2) 
(35) 
1 + r — 1 
V„ = V, 
V 4- c_ V, 
cas, y para obtener resultados y comparaciones cualitativas. Aho-
ra bien, como ei calculo de la directriz, y en especial el de eu 
seccion minima, es de la mayor im'portancia, ya que fija todas 
las condiciones funcionales de la turbina, debe efectuarse con la 
mayor exactitud posible. Con el metodo que expondremos a conti-
nuation se planteara el problema general en dos dimensiones y 
en vez de considerar primeramente la seccion central se partira 
de las condiciones en la raiz de los alabes, parte mas peligrosa 
y primordial en ellos, fijando el valor maximo del numero de 
Mach pue puede admi irse en dicha seccion. 
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Fig. 18.—Vaiiadón radial de los números de MACH, velo-
cidades tangenciales y ángulos de salida en un alabe de 
torbellino libre. 
Va = 250 m/seg. • h/i'f, = 1/5 
h/io = 1/3 
En funcion de la temperatura inicial o de remanso To, pueden 
obtenerse las formulas, obleniendose: 
(36) 
T /p \ l L 
T 2c \ ^ c / 
1 (T — 1 )ÍT + 1) ,.a 1 ' 'c 11 
— v i ~ 11 
4 g RT0 \ r- 1 
N M I 
LVÍ2 
"I j g i R 1 '0 
/ v2
 L v
2 r
°
 r
- í 
/ V H -r vtc „ — - •-
y r* 2 
(37) 
Los calculos efectuados por el metodo anterior pueden ser de 
suficiente exactitud para una estimation rapida de caracteristi-
Aunque en la realidad existe, puede prescindirse de la varia-
tion tangencial de las magnitudes, reduciendo el problema de 
tridimensional a bidimensional. Cuando sea preciso elevar la exac-
titud hasta el maximo, debera substituirse en las formulas que ex-
pondremos a continuation, el exponente isentropico y, por el po-
litropico n. Teniendo en cuenta que y es igual a 1,33, y que el 
rendimiento politropico es igual a 0,94, resulta para n un valor 
de 1 30. Asimismo en las forvuulas del equilibrio radial puede in-
troducirse el rendimiento politropico, pero los errores crue se co-
meten suponiendo las evolutiones isentropicas no suelen pasar 
del 1 %. 
En funcion de las condiciones iniciales, o punto de remanso 
Po To, las ecuaciones generales que planteamos son las siguientes: 
Ecuacion de continuidad: G = 
• / 
p2 g.V2 2% </r (381 
rb 
2c 
1 
rv 
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E c u a c i o n de 
/™ 
c ion de la e n e r g i a : P ° ,. _
 r 
1 / 
/" '— r i / v a J i 
1 fr'V. 
í — - dr 
rv — rbj
 rb 2g 
T„ dr 
(39) 
, , . , . P» P 
E c u a c i o n de la t r a n s f o r m a c i ó n a d i a b á t i c a . —"_ = °— (40) 
P2 '' Po '' 
Ademas , disponemos de las ecuaciones del equil ibrio radia l en 
la seccion de calculo. 
La ecuacion de cont inuidad, puesta en funcion de las condi-
ciones iniciales y de las velocidades Va y Vt, resul ta : 
r - 1 V a + t't 
Como Vto = Va tan o20, resulta que, conocido el gasto y fijado 
el valor del radio central re, la formula anter ior nos suministra 
una relacion entre la a l tura h, la velocidad axil Va, y el angulo 
de salida o.2a. Otra relacion la proporciona la formula (43), pues 
es norma general fijar un valor del numero de Mach en la raiz 
igual a 1,2, valor maximo del que no debe sobrepasarse. 
Resulta de dicha formula: 
N M ¿ | j = 1,2 . 1 
g T R T r—\ (45) 
^'u 0 + tanae/„b) 
G = " V 
0 / 
¿ % r (11 {¿í [ ) 
rb \ 2 S T R * o 
Por otra par te , in tegrando la ecuacion de conservacion de la 
energia, se llega a la expresion: 
JC T 0 = JC T2(. 1 — 1 
V, 
p c 
— ' j + 
que proporciona una relacion entre la velocidad axil y el an-
gulo de salida en la base. 
F i jando la velocidad axil y la relacion h/rr„ puede calcularse 
la variacion radia l del angulo de salida, numero de Mach y ve-
locidad tangencial , con las expres iones: 
tan a,lr — tan a 2 b — tan a 2 j , -
rc - f X h 
V 2 ~\T'¿ 1 
, u , to ' o 
T" i — 
2g 2g TV rb 
1 
= t an Hfb' 
h 
2r„ 
0 b i e n : 
,TC ( T 0 - T 2 c ) = - . -
1 + X -
h 
(47) 
2$ 2g 
La ecuacion del gasto es diffcilmente integrable. Según la refe-
rencia 5, el in tegrando puede substi tuirse por la expresion: M2r 
V , , = V„ t a n a.¿r 
1 
1 
11 
• — 1 V a + V t \ \ _ ! 
2 S T R T 0 / 
: 0,96 - 038 a^ + \ 
S i" R T c 
i S '{ « o r •— 1 (48) Va (1 + t a n 2 a-i) 
Con un error inferior al 1 %, cuando 7 esta comprendida en-
tre 1,3 y 1,4, y el numero de Mach !Nmi, igual a: 
En la formula (47), A- es el tanto por uno de al tura contado a 
1 
par t i r de la seccion cen t ra l ; para la base, A = , y para el 
2 
1 
' M i ) = á f T K ' o V — 1 
vertice, A = + • 
(43) 
V a + V t 
se l imita entre los valores 0,5 y 1,2. 
In tegrando , se obt iene para el gasto 
I 
0,96 -
0,38 
S T *'„ 
. , 8
 v 2 
re:-
(44) 
b b 
Esta formula puede ponerse en funcion de la altura y del radio 
cen ' ra l , quedando : 
G 2 i.rp V a ' c í " l " " ' 
o I 
V . — v, ln!£ 
c
 2/¡ 
0,38 
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Fig. 19.—Vaiiación del número de MACH en la sección 
central en función de la velocidad axil y la relación h/rc, 
para un valor constante de dicho número de MACH en la 
raíz igual a 1,20. 
c 
1 
2 
516 
En la figura 19 estan calculados los numeros de Mach en la 
seccion central correspondientes al valor de 1,2 en la raiz. Pue-
de observarse que para relaciones nomiales h/rc, del orden de 
1/5 6 1/6, y valores de la velocidad axil proximos a 250 m/seg, 
el número de Mach en la seccion central es del orden de la uni-
dad; justificandose de esta forma el valor NJJJC = 1 tomado en 
el calculo aproximado. 
En las figuras 20 y 21 estan represenladas las variaciones ra-
diales de los numeros de Mach, velocidades tangenciales y an-
gulos de salida. 
o35G C&ftfro P&rtice 
F ;>, 20.— Variación radial del númcio de MACH en un 
alabe tipo toibellino libie. 
Va = 150 m/seg. 
Va = 250 m/seg. 
Va = 350 m/seg. 
En resumen, habremos, pues, de fijar Va, "¡¡o, h y ; c de ma-
nera que cumplan las ecuaciones (45) } (46), quedando siempre 
en libertad de fijar uno de los parametros arbitrariamente, pues 
cdñi'o ya hemos indicado y veremos tambien mas adel"nte, el ra-
dio r0 ha de cumplir otras condiciones. El analisis de la influen-
cia reciproca de la velocidad axil y altura de alabe i a se efectuo 
con el calculo simplificado, siendo validas las conclusiones que ee 
obtuvieron, que coinciden con los que resultsn con las formulas 
mas exactas. En particular, resul'an como mas convenientes los 
valores del angulo o.2 en la base proximos a 70°. 
Una vez fijados los valores de estos parametros fundamentales, 
el resto del calculo de la directriz es inmediato. En las turbinas 
de pequeño grado de reaccion la seccion de entrada de los alabes 
fijos suele disponerse con un angulo o4 igual a cero grados y sin 
torsion alguna. Entre las secciones de entrada y salida puede di-
Sase. Cenizo l/étt/ce 
Fi£. 21.—Variación radial de la velocidad tangencial y de 
la velocidad de salid. 
•— Va = 150 m'/seg. 
- Va = 250 m/seg. 
Va- = 350 m/seg. 
mensionarse la directriz como un pasaje, efectuando una variacion 
gradual de la seccion, pero resul'a m'ejor elegir para los alabes 
un perfil de ala (fig. 22) y llevarlo a partir de una Ifnea de curva-
tura media, circular o parabolica, calculada de acuerdo con los 
angulos de entrada y salida. 
)g(fil simétrico básico C4 
<E 
Fig. 22 
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Los alabes fijos se fabrican fundidos por el metodo de «molde 
de cera perdido», pudiendo moldearse en grupos de varios de 
ellos. Se deponen sujetos por su base y vertice, siendo de poca 
consideration los esfuerzos que lian de resistir, aunque, en cam-
bio, han de soportar valores muy altos de la temperatura, del or-
den de los 800 y 850°. 
Fig. 23 
CALCULO DEL ROTOR. 
Una vez diseñada la directriz, el tamaño y caracteristicas de 
los alabes moviles vienen impues'os. 
Como dato fundamental existe la potencia que ha de suminis-
trar la turbina, igual a la necesaria para la compresion, aumen-
tada en las perdidas mecanicas y en la necesaria para accionar los 
mecanismos auxiliares (ambas son insignificantes). En la ecuacion 
fundamental: 
TI f G i\r 17 % f VJ-I / 
r = 5 u (v;i sen <p3 — V4 sen cp4) = £ . 
I V _ t9.I l (7.i V X3T1 fiío I 
Gn
(49) 
conocemos el gasto en peso G, y debe estimarse el coeficiente de 
perdidas intersticiales ( £ = , , 9 5 ) . La velocidad periferica convie-
ne tomarla de manera que se obtenga el maximo de potencia, si 
es que asi se necesita (formula 10), valor que, por otra parte, viene 
limitado por los esfuerzos maximos del rodete, imponiendo esta 
condition unas velocidades maximas del orden de los 360-370 
m/seg. Com'o el regimen viene impuesto por el compresor, resulta 
tambien fijado el radio central Vo, una vez determinada la velo-
cidad periferica. Cuando 110 se necesita recoger el maximo posible 
de potencia, el valor de la velocidad periferica se subordina a 
otras condiciones ciue como veremos ha de cumplir la turbina. 
Calculados los valores de u, ?>„ V3 y <P¿J o bien de u, r0, Va\ 
y <J¡, de acuerdo con las condiciones de esfuerzos maximos centrí-
fugos en alabes y rodete, y requerimientos de energia cinetica re-
sidual no muy elevada; entonces viene impuesto el teimino V4 
sen <P-n o Vai tan ».„ a fin de que la turbina suministre la poten-
cia requerida. Esto implica el valor del angulo a,l o Vai, ya, que 
tenemos: 
. V. __ . • V„ 
Pt T, r — 1 
m 
(50) 
(51) 
p \ 8 i) ' 
M' 2 , 
v; 
2 S 
Vi (52) 
pns2 rf CC\G$ n 
\j \Jo UrA o v o V*Q 
Relacionandose con estas ecuaciones, y en funcion de los de 
en rada, el angulo «4 y la velocidad Va*. 
Ademas de las condiciones mencionadas para la determination 
de los cuatro parametros fundamentales: u, r0, V.t y <p S a . ; de-
ben seleccionarse de manera que la velocidad tangencial de salida 
en los alabes moviles sea lo mas reducida posible, y que como má-
ximo' se tenga un grado de reaccion nulo en la raiz de los alabes 
moviles, pero nunca recompresion que daria lugar a disminucion de 
rendimiento y a una temperatura excesiva en dicha raiz de los 
alabes moviles section que ha de soportar los maxim'os esfuerzos. 
Todo esto obliga a una serie de tanteos pero todas estas condi-
ciones pueden cumplirse en turbinas de gas trabajando con rela-
ciones de compresion de hasta h : 1 Cuando esta es mayor ha de 
rlimensionarse cnrt mas escalones sienrio este el caso general 
rnanrlr» no se iitili7T la energia cinetica fie salida como para los 
turbo-heliles y tm'h im de £"as para instalaciones industriales Con 
relacioíipc de /,nwi -tví^ aínTi rtf> hasttj f\ : 1 tiacfaTi rlos Pü^fllnilpc p i 
recoger un ou %o cte la energia cíe los gases. 
Cuando la turbina es de varios escalones existen varias so-
luciones para su diseño. Una disposicion muy conveniente consis-
te en disponer primeramente un escalon de pequeno grado de 
reaccion, en el que se reduce la temperatura grandemen'e antes 
de llegar a los alabes moviles; seguido por otro de mejor ren-
dimiento de 50 % de reaccion, j a con temperaturas mas bajas 
de los gases. 
Con frecuencia se utiliza el sistema formado por dos escalo-
nes de muy pequeno grado de reaccion (Inglaterra). En este casu 
la corona de alabes fijos intermedios es de action pura, no sir-
viendo mas que para cambiar la direction de la corriente de lo* 
gases. En los Estados Unidos existen tambien turbinas de grjn 
gasto de aire, mucha potencia y poco diametro, formadas por los 
escalones de 50 % de reaccion. 
En la formula (49) de la potencia y en las (51) y (52), no 
hemos hecho mention de en que punto del alabe se tomaban las 
variables. Esto se debe a que en los alabes moviles tipo torbo 
llino libre el trabajo periferico es constante para lodos los radios, 
y en los de tipo de angulo constante en la directriz, se torsionan 
los alabes moviles en su salida para- que esto suceda. 
Una vez fijados los valores de las variables en las sectionas 
de entrada y salida, el calculo de los alabes moviles es inm'e-
diato, bastando elegir un tipo de perfil y llevarlo sobre la lfnea 
de curvatura que se determine. La variacion radial de todas las 
magnitudes viene impuesta, asi como la altura del alabe. Sobre 
este ultimo punto conviene advertir que puede tomarse una altura 
constante de los alabes, tanto para el estator como para el rotor, 
efectuandose entonces los calculos en la forma indicada, o bien, 
ir aumentando progresivamente dichas alturas desde las secciones 
de entrada hasta las de salida (turbina de Rolls Royce Dart), y en 
este caso habremos de tomar la ecuacion de continuidad para la 
velocidad axil, en la forma: 
oa pVa = cte. (53) 
No existe dificultad esencial para la election de perfil en los 
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alabes moviles, pudiendo tomarse com'o de ala o dimensionarse 
como un pasaje. Ahora bien, en la practica los alabes moviles se 
fabrican forjados y mecanizados, y, por tanto, es norma común 
6ubordinar su forma a esta ultima operacion, diseñándolos a bass 
de reclas y arcos de circunferencia (fig. 24). 
Linea ikcurtHt 
Perfil simétrico básico T6 
Fig. 24 
CALCULO MECANICO DE LOS ALABES. 
Los esfuerzos a que estan sometidos los alabes moviles son 
por completo analogos a los de los compresores axiles, y su 
calculo se efectua en la misma forma, determ'inandose la en-
trada en funcion de los esfuerzos maximos que puede soportar. 
La diferencia fundamental estriba en las elevadas temperaturas 
que han de sufrir. La temperatura de los alabes se calcula con 
la expresion: 
^a + Ko» J (54) 
cp 
en la que Ta es la temperatura del alabe, T¡, la temperatura es-
ta ica del gas, iv la velocidad relativa del gas respecto al alabe, y 
K una consiante que depende de los numeros de Mach y Rey-
nolds, pudiendo tomarse igual a 0,9 en los alabes de las tur-
binas. 
Teniendo en cuenta estas altas temperaturas, ha de dimensio-
narse el alabe teniendo en cuenta la deformacion en caliente o 
«creep»; fijándose el valor maxímb admisible de esta defoima-
cion en el alabe, que sera funcion de los esfuerzos y del nume-
ro de horas de funcionamiento. Sobre es'a cuestion volveremos a 
insistir en el parrafo siguiente. 
Como norma general se dimensionan los alabes moviles con 
espesor del perfil variable, con valores del orden del 15 al 25 % 
en la raiz, y del 8-10 % en el vertice. Tambien es frecuente en 
la practica disminuir la cuerda desde la base hasta el vertice, 
disposicion que si bien empeora las caracteristicas aerodinamicas, 
mejora notablemente el alabe bajo el punto de vista de la resis-
tencia mecanica y de las vibraciones. No obstante, m'uch s tuibi-
nas tienen sus alabes moviles de cuerda constante, como en el 
caso del Rolls Royce Nene. En cambio, en los alabes de la direc-
triz es norma usual dimensional- los alabes moviles para que 
exista compensacion entre los esfueizos de flexion producidos por 
el gas y los secundarios debidos a la fuerza centrifuga, aunque, 
como acontecia para los compresores axiles, esta compensacion 
total solamente puede producirse para unas ciertas condiciones 
del gas, ya que los esfuerzos de flexion principales dependen de 
dichas condiciones, mientras que las centrifugas no dependen mas 
que del regimen. 
En la figuia 25 estan repiesentados los esfuerzos que se pio-
ducen en un alabe compensado en condiciones noim'ales al nivel 
del mar con el avion parado. 
En general, el alabe se calcula paia mantener los esfueizos 
maximos de flexion en la raiz por debajo de unos 8 Kg/mm2, y 
el esfuerzo maximo combinado; en ningun punto ni en ninguna 
condition debe sobrepasar de unos ¿\i-¿¿ ivg/mm ; valores refe-
Fig. 25.—Esfueizos de flexión en los alabes de la tu'bina 
del "Denoent" I a 16.700 r. p. m. 
ridos a alabes construidos con aleacion «Nimonie» 80, o simi-
lares. 
El rodete tambien trabaja en condiciones muy duras de fun-
cionam'iento, ya que ha de soportar sus propios esfuerzos y los 
que le llegan transmitidos por los alabes, Ademas, funciona so-
T 
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metido a un fuer e gradiente de temperatura entre su periferia y 
su centro. 
Pueden calcularse sus esfueizos mediante la Teoria de la Elas-
ticidad (ver, por ejemplo, Ref. 4'), en los que se tiene en cuen-
ta el efecto de dilatacion que produce el gradiente de temperatu-
ra. La suma de los esfuerzos zacliales debidas a la fuerza centri-
fuga y a las dilalaciones termicae se mantiene casi constante en 
los dos primeros tercios del radio, contado a partir del centro 
del rodete. Su valor maximo puede admitirse que sea de unos 
zu ivg/mm . .La suma de los esfuerzos tangenciales debidos a las 
fuerzas centrifugas y a las dilataciones varia muy rapidamente 
del centro a la periferia y cambiando de signo. Su gran valor 
maximo de traction en dicha periferia, punlo donde la tempera-
tura es mas elevada, y donde se fijan los alabes, ha sido la 
causa de muchos fallos y roturas producidos en turbinas. 
Los alabes se sujetan al disco mediante ensambladuras espe-
ciales, unas 5 veces en forma de bulbo y con mayor frecuencia 
con el procedimiento denominado de «rafz en forma de copa de 
abeto» (fig. 27). Suele disponerse bastante holgura en frio, a fin 
de compensar las dilataciones. 
Finalmente, entre otros datos constructivos, mencionaremos los 
siguientes: el juego radial de los alabes moviles debe mantenerse 
25 
20 
15 
i/ 
¿Ü 
Esfuerzos centr/tugos f térmicos fr&$Qfe$) 
/ 
£sfuerzos centrífugos 
esfuerzo lénqenodK Esfuerzo radial 
Padio 
Eje 
Esfuerzos centrífugos * 
* térmicos ffánc/encidlesí 
Pmfer& 
F.'g. 26.—Eifueizos en el disco (rolete) de la tuihina del 
Wab {según Ref. 2). 
inferior al 2 % de su altura, pues valores superiores aumentan 
considerablemente las perdidas intersticiales. En cambio, el jue-
go axil puede variar entre amplios limites, con valores variables 
1 
comprendidos entre — y 1/1 de la cuerda. 
5 
El espesor del borde de salida dehe dismlnuirse lo mas posi-
ble para evi ar el efecto de estela, pero por resistencia de ma-
teriales y fenomenos de corrosion no puede construirse excesiva-
mente delgado. Valores noimales de este e=pesor son de 0,5 mm. en 
el vertice de los abbes y de poco mas de 1 mm. en la raiz. 
Los alabes se fabrican estampados y mecanizados en maqui-
nas copiadoias. Es fundamental teiminarlos con un grado per-
feito He pulimento supcificial y sin defecto alguno, a fin |e 
que resistan en buenas condiciones los efectos de corrosion. 
Fig. 27 
VlBRACIONKS. 
Tanto en los alabes de los com'presores axiles, y mas aún en 
ios de turbinas, es de gran importancia el estudio de las vibra-
ciones naturales y forzadas que se producen en ellos. Paia un 
alabe de seccion constante puede calcularse su frecuencia natu-
ral de fi'exion por el metodo de Rayleigh, y deducir tambien los 
armonicos de la frecuencia fundamental. Ahora bien, en la prac-
tica, la forma complicada de los alabes impide cualquier calculo 
teorico aproximado de sus frecuencias propias de vibracion. Por 
otra parte, ademas de la vibracion fundamental de flexion se 
presentan varios otros tipos de ella: de toision, compleja, de 
borde de salida, etc., etc. Esto lleva consigo que las frecuencias 
de cada lipo de vibracion haya que de'erminarlas experim'ental-
menle mediante vibiadores, estudiandose tambien la influencia 
que ejerce en ellas la temperatura. 
Las fuerzas periodicas aplicadas procedentes de los gases pue-
den tener diversos orfgenes. Pueden senalarse las fluctuaciones 
de la presion de unas camaras a otras, las debidas a las vibra-
ciones transmitidas al aire por los alabes del compresor, y es-
pecialmepte, los cambios de presion que han de soportar los ala-
bes moviles durante su paso enfrente de los vanos y alabes del 
estator. Con estos datos se dibujan los diagramas de interferen-
cia (fig. 28), debiendo disenarse los alabes a fin de evitar la 
resonancia en los regfmenes de trabajo. 
El problemas de las vibraciones no esta todavia completamente 
resuelto, faltando una mayor experimentacion sobre el fenomeno. 
Como reglas generales, se indican que la disminucion progresiva 
de la cuerda de los alabes mejora sus condiciones de resisten-
cia a la vibracion. Asimismo, el espesor minimo del perfil en la 
•? 
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seccion en el ver ice viene limitado por estos efectos vibratorios, 
a los que deben anadirse para estas secciones delgadas el efecto 
«flutter» o de aleteo. Tambien, y ademas de por las razones que 
se expusieron, el esjiesor del borde de salida viene limitado por 
su resistencia a la rotura por los fenomenos de vibracion. 
Los datos que se incluyeron de esfuerzos maximos admisibles 
en los alabes estaban fijados, teniendo en cuenta las fatigas al-
ternativas que normalmen^e habran de producirse. Para mayor 
numero de datos y estudios sobre estas cuestiones, puede consul-
tsse la referencia 9. 
Tipo de Vl'írscióf} 
So/o mida 
ornen 
Fundamente! de\t ^ 
oorde de salida Í [ L—•1 _ U^ ' 
fundamental'cíf[&=^—-i 
torsión tf__ÜÍ5 
Fundamente! de ft 1 / 
flexión J J / 
'0 000 IS&O0 
fíeqimen rpm 
Fig. 28.—Diagrama de interferencias en la turbina del 
W2/70O a 700" (según Reg. 9). 
MATERIALES 
Problema de fundamental importancia y que ha ido siempre li-
gado con el desarrollo de las turbinas de gas es el de los mate-
riales de algunos de sus componentes, especialmente para las cá-
maras de combustion, alabes y rodetes de las turbinas. 
En los prim'eros proyectos de Whittle y en las turbinas de gas 
fabricadas en Alemania se habia previsto una refrigeracion in-
tensa de los organos sometidos a fuertes temperaturas, incluso 
por agua; lo que se traducia en una perdida de rendimiento del 
motor. Poco a poco se han ido mejorando las calidades de los ma-
teriales, habiendo pasado las temperaturas capaces de soportar 
los alabes moviles de unos 550° con que se funcionaba antes de 
la guerra, hasta mas de 760°. En el estudio termodinamico de las 
turbinas de gas, ya veremos la importancia esencial que presen-
ta el ir incrementando las temperaturas de trabajo del motor. 
Desde el año 1941 el progreso conseguido en los materiales es-
peciales aptos para las turbinas de gas ha sido incesante, habien-
dose aumentado la resistencia a la deformacion en caliente cerca 
de diez veces, comparando las aleaciones ahora utilizadas con los 
mejores aceros ferriticos que entonces se empleaban. 
A base de cromo, nfquel, cobalto y otros muchos elementos, 
se han desarrollado multitud de aleaciones capaces de soportar 
las duras condiciones de trabajo que han de sufrir en las tur-
binas. Son bien conocidas las caracteristicas y composiciones de 
las aleaciones Nimonic, Inconel, Timken, Vitallium', Jessop G18-B, 
Hastelly, Rex. Discaloy, etc., etc., determinados especialmente en 
Inglaterra y en los Estados Unidos. 
La composicion de ellos, segun que se los destine a los tubos 
de llamas, directriz, alabes moviles y disco de la turbina, ha de 
ser diferente. Para los tubos de llamas interesa que el material 
pueda resistir muy altas tempeiaiuras, del orden de los 2.000°, 
pero sin tener que soportar esfuerzos considerables, siendo tam-
bien necesario que el material pueda soldarse con facilidad. Una 
a.eacion que se utiliza con la mayor frecuencia en la practica 
paia estos tubos de llarnas es el Niníonic 75, del que a continua-
cion insertamos su composicion y caracteristicas: 
NIMONIC 75 
C 0,08-0,12 % 
Si <0 ,75 % 
Mn-, < 1 , 0 % 
Fe < 2 0 % 
Ti 0,25-0,50 % 
Cr ... ... 19-21 % 
Ni el res.o 
Carga de rotura 11 Kg/mm 
.Limite ele elasticidad 47 Kg/mm 
Modulo de Youns 21.000 
Limite de fatiga en flexion alternativa a 
temperatura ambiente ¿o Js.g/mm 
Idem id. a 7oU° L 19 Jvg/mm 
DEFORMACION EN CALIENTE 
Temperatura 
600 
650 
700 
750 
800 
EBfuerzo pafa una deformacion del 
0,1 % a l a s 30) horaH (Kg/mm2) 
13,8 • 
10,5 
6,8 
4,9 
3,3 
Para los alabes fijos interesa que el material tenga muy bue-
nas caracteristicas para resistir la corrosion en caliente, que sea 
capaz de soportar esfuerzos de relativa consideracion y que pue-
da fabricarse fundido. Con frecuencia se utilizan para ellos las 
aleaciones Vitallium y Crown Max. El Vitallium es una aleacion 
de tipo estelftico, que se presta facilmente a su moldeo por el 
metodo de vaciado en cera. 
Su composicion es la siguiente: 
Cr 28-32 % 
Mo 5,5-6,5 % 
C 0,11-0.25 % 
Co el resto 
La aleacion Crow Max, sobie base austenitica, tiene algo peo-
res caracteristicas que el Vi'allium, pero resulta mas barata. Su 
composicion es la siguiente: 
C 0,25-0,34 % 
Si 1-2 % 
Mn < 1 % 
Ni 10-14 % 
Cr 20-25 % 
W 2,5-3,5 % 
Los alabes moviles de la turbina es la pieza que presenta con-
diciones de trabajo mas duras, pudiendo considerarse por com-
pleto excepcionales. Han de soportar esfuerzo del orden de los 
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20 Kg/miir (cora'o una biela de un motor de explosion), tempe-
raturas considerables, fatigas aLernativas, choques termicos y 
tener buenas caracteristicas de forja y mecanizado. 
Despues de numerosos ensayos y de la utilization de numero-
sos materiales se ha llegado a la aleacion Nimonic 80, realizada 
por la Mond Nickel Co., que reúne caracteristicas excepcionales. 
Se compone de los elementos siguientes: 
NIMONIC 80 
C ^ 0,1 % 
Si ^ 1 % 
Mn ^ 1 % 
Al ^ 1,5 % 
Fe ^ ; 5 % 
Ti ^ 1,8-2,7 % 
Cr ^ 1 9 - 2 2 % 
Ni ^; el resto 
S ^ 0,02 % 
El tratamienlo termico comprende un calentamiento hasta 1.050-
1.080° C. durante 8 horas, seguida de su enfriamiento al aire. 
Despues se som'ete a un revenido a 700° C. durante 16 horas. Sus 
caracteristicas de resistencia en caliente se exponen en un cua-
dro que a continuation se inserta: 
Eafuerzos en Kg/mm2 para producir un alargamiento de: 
Tiempo Tempera-
en horas tura en"C. 0,1 % 0,2 »/, 0,5 o/0 Rotura 
100 
300 
1.000 
600 
650 
700 
750 
600 
650 
700 
750 
600 
650 
700 
750 
46,5 
33 
26 
15,7 
40,5 
30 
22 
12,6 
34,6 
26 
17,3 
9,45 
50,5 
38,5 
30 
19,6 
45,6 
34,6 
26 
15 
39,4 
30,7 
21,2 
11 
52 
41,7 
32,3 
22,8 
48,8 
38,5 
28,3 
18,1\ 
44' 
33,8 
23,6 
12,6 
52,7 
44,1 
34,6 
23,6 
51,2 
40,2 
30 
20,5 
46,5 
35,4 
25,2 
15 
C 0,4 % 
Mn 0,8 % 
Si 1 % 
Ni 13 % 
Cr 13 % 
Mo 2 % 
N b + T a 3 % 
Co 10 % 
W 25 % 
Proporcionando tambien unas excelentes caracteristicas de re-
sistencia a los esfuerzos y a la deformation en caliente. 
Aunque existen otros elemen'os de las turbinas de gas que 
tambien se fabrican con materiales especiales, corrió las toberas 
de salida, «carter» de union de las camaras de combustion, anillos 
de recubrimiento, etc., etc., los problemas metalurgicos que pre-
sentan son bastante menos complejos que los de los organos que 
hemos reseñado. Para los compresores centrifugos se utilizan alea-
ciones ligeras derivadas de las RR-56 y RR-57, utilizandose tam-
bien el acero cuando se proyectan de dos escalones (R. R. Dart). 
No queremos terminar esta breve reseña de los materiales uti-
lizados en las turbinas de gas sin hacer mention de las aleacio-
nes y m'ateriales ceramicos. Los alemanes ya trabajaron en este 
sentido y desarrollaron numerosos materiales, sicalita, ardostan, 
esteatita, etc., de muy buenas caracteristicas. Hoy dia se traba-
ja activamente en este problema en Inglaterra y Estados Unidos, 
y aunguc son notablemen'e escasos los resultados dados a la pu-
blicidad se sabe crue se han encontrado gctualmente materiales 
ceramicos con resistencias a la. rotura por traction del orden de 
los 25-30 Kg/nirn2 y sometidos a temperaturas de unos 1.000° C. 
El resistir en buenas condiciones el choque termico, o cambios 
fuertes de tempera'ura al calentarse y enfriarse el níotor, es uno 
de los problemas de mas dificil solution en los materiales cerá-
micos teniendo buenas caracteristicas a este respecto los mate-
riales a base de carburo silicico carbono y hierro. 
En los materiales formados a base de carburos, materiales cerá-
micos tales como el Zr02, A12 0 3 , G10, y mezclas de limaduras 
metalicas con ellos, es en donde debe esperarse el mayor progre-
so en el desarrollo de las turbinas de gas, ya que las aleciones 
puramente m'elálicas estan practicamente casi en el limite de sus 
posibilidades, y todas las soluciones a base de refrigeración son 
siempre a costa del rendimiento del motor. 
CARACTERISTICAS DE FATIGA 
EsfuerzoB, en Kg/mm2, max'mos para aoportar 4,10B ciolos en 300 h. 
Tomperatura °C Esfuerzo Temperature °G Esfuerzo 
20 
600 
600 
650 
0 ± 34,7 
31,5 ± 21,2 
0 ± 30 
22 ± 14,2 
650 
650 
700 
700 
25,2 ± 12,6 
0 + 28,8 
18,9 + 12,6 
0 + 26,3 
El disco de la turbina ha de soportar esfuerzos que pueden 
llegar a ser superiores a los de los alabes moviles, estando en cam-
bio sometido a menores temperaturas. La aleacion Jessop G18-B 
desarrollada para este proposito, tiene la siguiente1 composicion: 
REFERENCIAS 
ADOLF MEYER: The Combustión Gas Turbine; hs History, Deve-
lopment, and Prospects.—The Institution of Mechanical Engi-
neers, Proceedings, vol. 141, num. 3. 
J. REEMAN: The Turbine for the Simple Jet Propulsión Engine.— 
The Institution of Mechanical Engineers, Proceedings, 1945, vo-
lumen 153. 
D. G. AINLEY: The Performance of Axial Flox Turbines.—The 
Institution of Mechanical Engineers, Proceeding, 1948, vol. 159. 
H. T. ADAMS: Elemenls of Internal Combustión Turbine Theory. 
Cambridge University Press, London, 1949. 
F. W. GODSEY: Gas Turbines for Aircraft.—M.. Graw-Hill Book, 
New York, 1949. 
A. D. S. CARTER: Three-dimensional-flow Theories for Axial-
Compressors and Turbines.—The Institution of Mechanical En-
gineers, Proceedings, 1948, vol. 159. 
J. R. WESKE: Fluid Dynctmic Aspects of Axial-Flow Compressors 
etnd Turbines.—Journal of the Aeronautical Scim'ces, vol. 14, 
1947. 
522 
La depresion y el enfriamiento riel aire producidos por el com-
presor se obtienen de: 
T. A. KESTELL: The Manufacture of Turbme Blades for the Fase 0-a'. Depresión en la tobera de entrada, 
Whittle Engine.—The Institution of Mechanical Engineers, no-
viembre, 1947. 
R. G. VOYSEY: Some Vihration Problems in Gas Turbina Engi-
nes.—The Institution of Mechanical Engineers, Proceedings, 
1945, vol. 153. 
T. A. TAYLOR: Reunt Developments in Mateiiales for Gas Turbi-
nes.—The Institu ion of Mechanical Engineers, Proceedings, 
1945, vol. 153. 
M. MONDER: La Metallurgie du 'fuiboreacteur.—Conferencia de 
la Hispano Suiza, 10 de marzo 1948. 
• = J C H ( T 0 - T ; 
P „ / 
P \ 2g 
Siendb Wa = velocidad de aspiracion. 
P 
Wa 
? g J C T o 
1 
SEGUNDA PARTE 
ESTUDIO TERMODINAMICO BE LAS TURBINAS 
DE GAS 
III 
CARACTERlSTICAS MOTORAS DE LAS TURBINAS DE GAS 
Notación introducida en este capítulo. 
C = subindice que denota compresion. 
q = subindice que denota combustion. 
e = subindice que denota expansion. 
T = temperatura absolutaj grados Kelvin. 
t = temperatura relativa, grados cen'igrados. 
= presion, Kg/m2. 
S = entropfa. 
CP = calor especifico a presion constante. Real/Kg. grado. 
J = equivalente mecanica del calor, igual a 427 Kgm/Rcal. 
y = exponente de la evolucion insentropica de los gases. 
W = velocidad de circulacion de los gases. 
/ = relacion aire/combustible en peso. 
L = poder calorifico inferior del combustible. Real/Kg. 
tn = relacion de presiones. 
i] = expresion general de rendimiento. 
»/o = rendimiento de la com'presión. 
rendimiento de la combustión. 
i/e = rendimiento de la expansion. 
i) = rendimiento de la tobera de entrada 
«., = rendimiento del compresor 
I/J = rendimiento de la turbina. 
„ _ rendimiento de la tobera de 
>l = rendimiento mecanico 
>it = íendimiento del ciclo teorico 
,.
 = rendimiento de calidad 
')r = rendim'iento real dP1 motor 
P = potencia 
Ce = consumo especifico, en grs/C. V. hoia. 
f¡ = relacion enIre la energia disponible y la necesaria para la 
compresion. 
CICLO TEORICO 
Estudiaremos un ciclo hipotetico en el que no se tiene en cuen-
ta la diferencia dei gastos entre la compresion y expansion debida 
a la adicion de combustible, considerando al aire como un gas 
perfecto. 
Este ciclo se aproxima mucho al teorico porque la variacion de 
los calores especificos es muy pequena, debido a las altas tempe-
raturas de funcionamiento. 
Las figuras 1 y 2 representan el ciclo en los diagramas p-V 
y T-S. 
Fig. 1 
To— T'a puede llegar a valer unos 9°, y la relacion P'a/Po ser 
del orden de 0,9. 
Esta fase no es preciso incluirla en la practica, pues si bien el 
compresor aspira en depresion, tambien le llega el aire con una 
energia cmetica W a/2g, nacida a expensas de ella, que, poste-
rioimente, se transforma en presion. 
—1 
,
: 
- ' . • — • 
' 
¿ 
. o 
l l - L 
—'"" — * 
•—«-•n-ff 
*/ 
ft' 
r 
Fig. 2 
Fase 0-2'. Compresión adiabática en el compresor, 
Es preferible caraoterizar un compresor por su trabajo de com-
presion por Kg. A To que por su relacion de presiones mo, ya que 
el primero solo varfa con el regimen, mientras que la segunda 
depende de las condiciones de presion y temperaturas iniciales 
del aire. 
T' = T0 -[- A Tc ; ( A T c V * "^  T I a — 1 (D 
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Fase 2'-3'. Combustión a presión constante. 
Suponiendo que no se producen cambios en la energfa cinetica 
de los gases, se tendra: 
pl = p ; ; CP (T» — Tj) = — 
Fase 3'-4'. Expansión adiabática de la turbina. 
io\ 
Llamando W4 a la velocidad teorica de salida de los gases de 
la turbina se tiene: 
J C „ (T — T„) = I C„ (T —• T ) 
P ^ 2 0/ P V 3 1 ' 
v« 
¿ £ 
I T \ °L_ / _ 
3 \ a 
O) 
Fase 4'-S'-. Expansión final en la tobera de salida. 
La presion final es teoricamen'.e igual a la am'hiente, por tanto: 
( *v P \ G — / P \ ^ T - = r - | « = | T~\ a (4) T p / y p i 
La velocidad teorica de salida de los gases de escape se deter-
mina con: 
W~ 
2¿f 
Rendimiento del ciclo teórico. 
Vendra dado por: 
J C (T' — TJ -)- W 
2 S 
(5) 
(ó) 
Pueden establecerse formulas en las que se considera al aire 
como gas real, teniendo en cuenta la diferencia de gasto entre la 
compresion y expansion. Tomando para cada fase un calor espe-
cifico medio se llega a: 
Vi -f- a) C* (T — T ) — •< C(1 (I^ — TQ 
050 
340-
010 
oto 
010 
r, — 
f 3 
a
 ^ P ^ 3 ^ 2 
i 
* 
1 
7 S 
" ; 
(7) 
106* I69m 214* ÍSt 
Fig. 3.—Curva i t = / (m) To = 288 
A7< 
Haciendo aplicdcion de ambos ciclos a un motor de tipo' nor-
mal se obtienen diferencias que no sobrepasan el 2 %, pero puede 
presentarse el caso de un motor funcionando con temperaturas 
muy elevadas, o con gran diferencia de gastos entre la compre-
sion y expansion, y entonces se cometerian errores considerables, 
considerando las simplificaciones señaladas. 
En la figura 3, obtenida de (6), se ve que >/t es una funcion 
creciente de la relacion de presiones nu que tiene como asintota 
la recta >jt — 1. 
CICLO REAL DE FUNCIONAMIENTO 
En este estudio, el factor fundamental que hemos de determi-
nar es el rendimiento, ya que a el se referiran muchas de las 
caracteristicas del motor. No habria inconveniente en establecer 
una formula que nos diese su valor en funcion de diversos coefi-
cientes que representasen las distintas clases de perdidas, pero 
siempre existiria la indeterminacion de los valores estimados in-
crementada esta inexactitud con los errores de las teorías expe-
rimentales de calculo y de las condiciones exteriores que hay que 
admitir. Por todo esto no son utiles formulas complicadas en las 
que se tengan en cuenta perdidas que, probablemente, ni siquie-
ra las acusen los instrumentos de medida, por ser los errores de 
estos superiores a ellas. Por tanto, se introducen simplmcacio-
nes, procurando establecer una formula lo mas sencilla posible 
en funcion de pocos parametros y de manejo comodo. 
Al describir" las fases del ciclo iremos destacando sucesivamente 
las simplificaciones que se adoptan. Una común a todos, sera la 
de no considerar las perdidas de calor por las paredes, insigni-
ficantes en es'os motores practicamente desprovistos de refrige-
racion. 
Aunque ya vimos en el estudio del ciclo teorico la poca influen-
cia de la variacion de los calores especificos y de la diferencia 
de gastos entre la compreeion y expansion, se insertaran prime-
ramente los calculos teniendo en cuenta estos efectos, por las ra-
zones que allí se señalaron y porque en la estimacion de rendi-
mientos y temperaturas en las fases de expansion pueden come-
terse errores de alguna consideracion al adoptar la hipotesis de 
gas perfecto. Los calculos del ciclo se haran tomando valores 
medios de los calores especificos en cada una de las fases, tenien-
do conocimiento de los mismos por la estimacion de la tempera-
tura de funcionamiento. 
Consideraremos lo que pudiera llamarse un motor de tipo nor-
mal, dejando para mas adelante el estudio de los recuperadores de 
calor y del efecto de introducir una fase de combustion posterior 
a la expansion en la turbina. 
Por ultimo, indicaremos que, para facilitar los calculos, se re-
feriran las temperaturas reales del motor a otras teoricas de igual 
presion, indicandose estas ultimas acentuadas a fin de diferen-
ciarlas facilmente. 
Fase 0-a. Depresión en la tobera de entrada. 
Evidentemente se tendra: 
- — = J C p [T0 — Thj 
n?,e; 
1 
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y el rendimiento de la tobera de entrada: 
"1, = 
T — T 
O í> 
Tu —T'B 
de T¡¡ y W3, que son los que realmente interesan en el estudio del 
ciclo, el error es mucho menos. Se tendra, pues: 
con lo que: 
P„ T 
a_ \ a. — 1 W 3 
Cc ( T - T 0 1 = Cp Í 6 - T T,j) 
r 
El rendimiento »?3 de la turbina vendra dado por: 
T„ - T4 
(10) 
2g J C T 0 7j| 'la — T3 — T 
Para >h pueden tomarse valores comprendidos entre 0,85 y 
0,95, correspondiendo los m'ayores a motores con compresor centrí-
fugo de una sola cara activa y con la tobera orientada en el sen-
lido del movimiento. 
Ahora bien, analogamen'e a lo que dijimos en el estudio del 
ciclo teorico, esta fase no es preciso tenerla en cuenta. 
Fase 0-2. Compresion del aire en el compresor. 
Para definir el compresor tomaremos un rendimiento adiabati-
co i¡i y un incremento de temperatura teorico A To necesario para 
conseguir la relacion de presiones m0. Este ultimo parametro no 
dependera mas que del regim'en, ya que el incremento real de 
temperatura solo depende de el y admitiremos para >]•, la misma 
condicion. En resumen, tendremos: 
y la presion por: 
P 
i 
Pa 
J
 t \ a - 1 
Ta 
— i * 
T4 1 (11) 
3 '$ 
\ a ~ 1 
Fase 4-5. Expansion en la tobera de salida. 
En condiciones nominales de funcionamiento la presion de sa-
lida sera igual a la ambiente, y si llamamos r\í al rendimiento 
adiabatico de la tobera se tendra: 
T4 — T5 
(4 j ^ r|V 
T¡2 
T — T0 
T j — To 
T5 = T4 {l — T¡4 1 - [ f 
\ P j 
(12) 
T2 = T 0 
AT„ P„ 
iz 
T \ c i / T 
To / \ T c / 
1 \°) 
La velocidad de salida de los gases de escape se obtiene de: 
W2 
2g 
• J C; (Tj — Tj) — J C; ( T —2 T ) a ~1 ' (12) 
Fase 2-3. Combustion. 
En realidad se produce una pequeña caida de presion del or-
den de los 0,2 a 0,3 Jvg/cm , pero se supondra que la combus-
tion se realiza a presion constante. Ademas, se producen perdi-
das debidas a fenomenos de disociacion y por combustion incom-
pleta que se traducen en una menor elevacion de temperaluras. 
El diseño de las camaras con vistas a evitar los efectos de com-
bustion retardada proporcionan un rendimiento de la combus-
tion »/„ mui elevado, del orden de 0,98. Se tendra: 
Y considerando la veloeidad W se llega a la misma expresion, 
pero teniendo T5 en ambas distinto valor. 
Perdidas mecdnicas. 
Hasta ahora no se han tenido en cuenta las perdidas mecanicas. 
Las debidas al arrastre de los mecanismos auxiliares son insig-
TQ — T2 ' rH-
i1 + 0 Cp 
( 9 ) 
Fase 3-4. Expansión en la turbina. 
Con las hipotesis hechas en la fase anterior no hay variacion 
de la energia cineticas en las camaras de combustion; por tanto: 
J C (T2 - T0 ) = J C e p(T — T4) —. 
f 
2g 
1 -\-r 
Despreciando el termino 
W.,2 1 + r 
se tiene T4, con. un 
2 g r 
error del 4 %, pero esto lo podemos aceptar, ya que en el calculo Fig. 4.—Ciclo real del motor. 
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niñeantes, inferiores al 1,5 % de la energia absorbida por el com-
presor y las debidas a rozamientos en los cojinetes son tambien 
de escasa consideracion. Por tanto, el rendimiento mecanico ^m es 
practicamente igual a la unidad. Sin embargo, cuando quiera te-
nerse en cuenta hay que introducirle como factor en el segundo 
miem'bro de (10), viniendo afectadas las formulas siguientes de 
la expansion por la variacion experimentada por T4. En particu-
lar, para la velocidad de salida de los gases tendremos: 
W 2
 T „
e
 / ^ ™ \ ,
 r ,
c
 /
 r T \ a. rAAy 
= J l i l q l e ) ,1 L I I o - 1 „ ) ¡—TT ( 1 4 ) 2g i> \ J °) p \ " "'-r¡m (a-\-1) ^ ' 
En la figura 4 puede verse trazado el ciclo que acabamos de 
estudiar. \ 
RENDIMIENTO DEL CICLO. 
Para el rendimiento se llega a la expresion: 
1+' 
° \ 3 I / y, D O S !>/ 
7¡r = 
Cp V 3 2/ ) 
1q (*-5) 
Los parametros que se han introducido en el estudio del ciclo 
pueden clasificarse de la siguiente manera: 
o) Parame ros fundamentales de funcionamiento de los que 
dependen esencialmente las caracteristicas del motor: A L , L 
y r, o bien wio, L y r. 
b) Parametros que indican la mayor o menor perfeccion lo-
grada en el motor: i¡lt >¡z, >¡3, i¡,¡, Vi y 1m. 
c) Parametros que fijan las condiciones exteriores: To. 
La formula (15) da muy buena aproximacion, pero analizar la 
influencia que ejerce cada uno de los parametros fundamentales 
resultaría muy complicado. Por ello, se establece una formula 
mucho mas sencilla y que da tambien muy buena aproximacion, 
con el unico inconveniente de perder generalidad, ya que se 
calcula para turbo-reactores de caracteristicas normales y, por 
esta razon, en algunos estudios teoricos habra que utilizarla con 
ciertas limitaciones. Para llegar a esta se hacen las simplificacio-
nes siguientes: 
T 
2'*'i 
En el ciclo se evoluciona aire puro comportandose como Un gag 
perfecto, sin tener en cuenta las modificaciones que introduce en 
sus propiedades el combustible quemado ni la diferencia de gas-
tos entre la compresior. y expansion. Es decir, que: 
C p = C P = C I i = C P 
CÍ° = a = a 
l -|_ r= r 
Con estas simplificaciones se desarrolla el calculo de las dis-
tintas fases del cicloj refiriendo dicho calculo a un ciclo teorico 
caracterizado por tener igual presion de combustion, analogos 
valores para L y r y las mismas condiciones exteriores que las del 
ciclo real que estambs considerando. Tal ciclo seria el 0-2'-3'-5' 
de la figura 5, en la que 0-2-3-5 es el real, aunque tambien se 
considera T3 = T'3, lo que se refleja en una disminucion en el ren-
dimiento del orden del 2-3 % que sirve, para motores de tipo 
normal, para compensar los errores introducidos por las simplifi-
caciones anteriores y oblener muy buenas aproximaciones. 
De este modo, se obtiene para el rendimiento: 
rlr Qt 1k (16) 
Siendo 'Jt el rendimiento del ciclo teorico y »;k un factor que 
llamaremos rendimiento de calidad, ya que indica el grado de 
perfeccionamiento alcanzado por el m'otor y cuyo valor es: 
a. 'q 
rik : 
^2 (17) 
Siendo: 
CÍ = l -\- ' 
i Cy, (r„ + A re j 
y ')o el rendimiento de la expansion definido de la manera si-
guiente: 
T 3 - T 5 
'o = = T^ T ' 3 - T ' 5 
llegandose a: 
J11 = 1 + B L donded :. = « Í¡¡¡ r¡„ — 1 
1 -f- (i 
Aplicación. 
Con el fin de comprobar la exactitud que proporcionan las teo-
rias que acabamos de desarrollar, vam'os a hacer aplicacion a un 
motor conocido y compararemos los resultados con los datos ver-
daderos. 
Fijemonos en el turbo-reactor Rolls Royce «Derwent V», del 
que destacamos los siguientes datos (todos ellos a regimen no-
minal y en condiciones estaticas del nivel del mar): 
L = 10.310 Kcal/Kg.; 
Condiciones exteriores 
r = 60; W = 550 m/sg. 
Fig. 5.—Ciclos teórico y real 
T0 = 288°. 
Po = 1,vá Jvg/cm 
Entrada en las camaras de combustion ... T2 = 480°. 
P2 = 4,33 Kg/cm 
Entrada en la directriz de la turbina T3 = 1.110°. 
TV \ r . f i XT „ / 2 
r.¿ = 4,U» Kg/cm 
Salida de la turbina • 1 \ = 885°. 
Ti TAI 17" _ / 2 
r , = 1,4a Kg/cm 
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Seccion final de la tobera de salida T5 = &23°. 
Ps = 1,03 Kg/cm 
Rendimiento verdadero Ir = 0,21. 
Rendimiento del compresor ^2 = 0,76. 
Rendimiento efe la turbina ??3 = 0,OÍ. 
Rendimiento de la tobera de escape í/4 o,yo. 
Realizando los calculos con las formulas sin simplificar y sim-
plificadas, se obtiene el siguiente cuadro comparative de los da-
tos mas importantes del ciclo: 
'Ir 
Datos reales del motor , .. 288° 480° 1.110° 823° 0,21 
Resultados obtenidos con las for-
mulas sin simplificar 288° 480° 1.112° 810° 0,22 
Resultados obtenidos con las for-
mulas simplificadas 288° 480° 1.146° 796° 0,223 
Como puede observarse, tanto con las formulas completas como 
con las simplificadas? se obtiene muy buena aproximacion, siendo 
para los rendimientos practicamente la m'isma en ambas. 
En los estudios que haremos a continuacion ulilizaremos ex-
clusivamente las formulas simplificadas, con las que perdiendose 
muy poca exac.itud, resultan los calculos extremadamente senci-
llos. Lo que si debe tenerse en cuenta es que las formulas simpli-
ficadas se obtienen para motores que tengan buenos rendimien-
tos organicos, relaciones aire/combustibles iguales o superiores 
a 50 6 60 y relaciones de compresion de tipo norm'al comprendi-
das entre 4 y 6. Si las caracteristicas del ciclo en estudio fuesen 
en algun aspecto muy diferentes de las citadas, podrian come-
terse errores de bastante importancia, pero, en realidad, todos 
los motores modernos tienen sus caracteristicas com¡jrendidas en-
tre las mencionadas. 
ANALISIS DEL RENDIMIENTO. INFLUENCIA QUE EJERCEN EN EL LOS 
DE LA COMPRENSION Y EXPANSION. 
Los calculos se haran tomando >/2 0 »je como variables indepen-
dientes, mientras los demas se mantienen constantes. Haremos uso 
de la form'ula: 
' • % -
7] := 
1 
^2 . — 
\ ^t^k 
Como >)t no depende mas que de las temperaturas teóricas, po-
dremos considerar siníplemente el estudio de las funciones 
»)it = / (íje) y >)k = / (IJ2), cuya representation grafica puede ver-
se en las figuras 6 y 7. 
a 1 
Siendo la pendiente de la recta »)k = / (»;e); y, —, la 
a - 1 i;,z (a - 1) 
de la hiperbole <ft = / (>ja), y teniendo en cuenta que los valo-
res de a difieren poco de 2,6, la primera sera mayor que la se-
1 
gunda cuando >]2 > — 0,62. 
Va 
For tanto, las variaciones de 'je ejercen ma} or influencia en »jn 
que las de T\2. Solamente no ocurrira esto para motores funcio-
Mr 
0.80 
0.7O 
0,60 
B.SQ 
0.40 
aso 
039 
&W 
Á¡7< 
¿/Mil 
*¡$Üty// 
0.40 Q.9Q CÍSO & 70 0.90 0Í90 f.b@ ff 
Curros fy* ff^e).. T0s28S" 
Fig. 6 
nando con muy elevadas relaciones aire/combustible, que daran 
valores muy bajos para °-. 
La condition para que se anule el rendimiento es evidente-
mente : 
vi -n ; = 1 la r\, -- — 6
 r, (18) 
0.30 0.4O 0.50 OSO Q.fO O.&O 0.90 1.00 /? 
C UfYQS (fí ~ { (f.} >i O ~ ^ 
Fig. 7 
« 
527 
En los taotoies modernos, £ara regimen y condiciones nomina- aparta mas del teoiico y ejerceran en el mayor influencia las va-
les, el pioducto »;2 »7e es simpre superior a 0,65-0,70, aniem- naciones de r. 
La figura 9 repiesenta la funcion >}\ = / (/), para valores 
normales de los parametros. 
De lo expuesto se deduce que es conveniente que la relacion 
crezcan poi aumentar, pxn aire/com'bustible sea la menor posible, pero hay que tener en 
1 
tías que vale menos de 0,4. Puede daise el caso en que 
los rendimientos disminuyan o 
ejemplo, la relacion aire/combuslible. 
En la figura 8, se da el valor del producto i)2 'je, que anula el 
rendimiento en funcion de la relacion aiie/combustible para dos 
relaciones de comprension. 
100 ISO fAO 
Valores de/proc/uc/o^fyyue anuka e/ ren-
dimiento del motor 
Fig. 8 
288" 
VARIACION DEL RENDIMIENTO CON RELACION AIRE/COMBUSTIBLE. 
La puesta del rendimiento en la forma: 
T C 
\~' % L~ \ ° o) \ r¡2 l"' 
ATe 
T + AT (19) 
se deduce que disminuye linealmente a medida que aumenta la 
relacion aire/combus'ible, de acuerdo con el principio de que toda 
máquina termica pierde caracteristicas al disminuir su tempera-
tura de combustion. 
De la observacion de la pendiente dyr/dr, se deduce que la 
variacion es menos acentuada cuanto m'ayores sean los rendimien-
tos de la compresion y expansion, lo que responde al significado 
fisico de que el ciclo se aproxima mas al teorico, en el cual su 
rendimiento es independiente de r. Dicha pendiente tambien se 
reduce al disminuir CP o aumentar L, ya que ambos incre-
mentan la temperatura de fin de com'bustion, tendiendo a compen-
sar el efecto producido por el aumento de r. 
Finalmente, al aumentar la tem'peratura de fin de compresion, 
mayor es la variacion de r¡r con r. La explicacion de esto puede 
buscarse en que aumentan las perdidas del ciclo, aunque este 
efecto se compense con la mejora experimentada en las carac-
teristicas del motor representada por el rendimiento del ciclo 
teorico. De esve modo, aunque se gane rendimiento, el ciclo se 
O ÍO 40 60 SO 100 120 f 
Cunas /¡> = ffr) „ T0= 288°„ T] - 090 y >?=0.80 
Fig. 9 
o.eo 
Ü40-
0.20-
j Coryo hipotética de vsrieción de/ rendimiento de/ 
i motor en función c/e/ incremento de temperature 
' en e/ compresor fs?e~ 0.90,, f?c=> Ü80., T0 = 288°) 
Fig. 10 
cuenta la cuestion metaluigica que impone un limite supeiioi 
a la temperatura de fin de combustion, o un limite infeiior 
a dicha relacion. Para los materiales de que se dispone hoy 
dia para la fabricacion de los alabes de la tuibina puede ci-
frarse 850 - 875° C la temperatura maxima admisible 
en la admision de la directriz, lo que impone un valor de la 
lelacion aire/combustible del oiden de 60 para relaciones de 
compresion y tipos de combustible normales empleados. 
O. 
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INFLUENCIA EN EL RENDIMIENTO DE LA RELACION DE COMPRESION. Y por medio de las formulas mas exactas: 
El rendimiento de calidad disminuye al aumentar ATc, mien-
'.ras que el rendimiento del ciclo teorico aumenta. El producto 
representado por (19) es una funcion hiperbolica de A Tc. Su 
representacion puede verse en la figura 10. No puede aspirarse 
a que el motor funcione en el maximo de la curva, porque esto 
ocurre para valores de A Tc del orden de los 400°, correspon-
diendo a relaciones de compresion superiores a 20, inalcanza-
bles en la practica. Por otra parte, al dibujar las curvas a mayor 
escala (fig. 11), se ve que, a partir de relaciones de compresion 
de 6 a 7, las curvas se vuelven muy tendidas, y para aumentar 
un poco el rendimiento tendriamos que incrementar enorme-
' menle la potencia invertida en la compresion. 
No debe esperarse, pues, que las relaciones de compresion 
empleadas en los motores aumentan indefinidamente, y mas te-
niendo en cuenta que se empeora la relacion potencia dispo-
nible/potencia gastada en la compresion, comb veremos a con-
tinuacion. Unicamente podrian mejorarse estos efectos aumen-
tando los rendimientos del compresor y turbina, pues entonces 
las curvas r¡r = / (mo) son cada vez, menos tendidas, el maximo 
se aleja y nos aproximamos a la curva limite del ciclo teorico. 
curva creciente indefinidamente. 
?: 
(1 -f- r) C; (T, - T5) 
r C° (T„ - T,) 
1 (22) 
Curvas }?r = f(m0ll~), para /£, - 0.90„ f¡> - 0.80„ T0 - 283c 
Fig. 11 
RELACION POTENCIA DISPONIBLE/POTENCIA GASTADA EN LA COMPRE-
SION. 
Esta relacion, de gran importancia, pueslo que de ella depen 
de esencialmen'e el peso por C. V. del motor. Se expresa por: 
(T3 — T5) — (T¡¡ —T 0 ) 
T3 — T 0 
Utilizando las formulas simplificadas, resulta: 
P = « 1 « 1 . - l = | 1 + — C p ( T o + 4 T o ) 
(20) 
l a "'le * (21) 
Al principio esta relacion era muy pequena, debido a que i¡¡ 
y >;e eran bajos. Aún¡ hoy yía2 2s mantiene bastante eor rebajo 
de la unidad. 
La formula (21) da valores un poco mas elevados que los leales. 
asf, para el R - R Derwent V, con o = 2,64; i(e = 0,93; y v¡2 = 
= 0,76, obtenemos: /3 = 0,86, mientras que el valor de esta 
relacion para el motor es: P = 0,79, que corresponde al cociente 
entre los 5.900 C. V. de potencia del motor y los 7.000 gastados 
en la compresion. 
Esta diferencia es debida a que los errores de las formulas sim-
plificadas afectan a la potencia disponible, mientras que no in-
IDQ 
'¡SU 
< sa-
no 
no-
to o-
osa 
a¿i> 
oto 
1 - 2 3 4 5 6 1 8 
^elación entre h energía disponible </ la necesaria parj 
la compresión, en función de la relación estética de 
compresión y de la rekcidn gire - coméusfió/e /^?- 090.. 
/?= 0.80 .. T„=288°,, ¿ - 10300 ko1l^/(j 
Fig. 12 
fluyen en la gastada en la compresion, pero seguiremos utili-
zando la (21), ya que no es muy grande el error cometido y 
puede estudiarse en ella facilmente la influencia de los demas 
parametros del ciclo. 
La relacion ft crece linealmente con el producto Í/2 í^c, y sera 
la unidad cuando ?;¡¡ »?e = Este valor es del orden de 0,75, y 
en molores con compresor axil, el producto »/2 i;e puede llegar 
a superarle. El maximo de P ocurriria cuando '/2 >]e = 1, siendo 
P = o. — 1 del orden de 1,65. 
2 
O. 
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Tanto el aumento de la relacion aire/combustible como el de 
A To disminuyen /5. 
En la figura 12 se representa la funcion P = f (A Tc) gra-
duadas las abscisas en valores de nía-
A continuacion damos los valores _ ;e se alcanzan para P en 
algunos motores: 
Naoionalidad 
Inglaterra 
EE. UU. 
Alemania 
M O T O n P 
Rolls Royce Dervent V 0,750 
Rolls Royce Nene 0,810 
De Havilland Goblin II 0,716 
De Havilland Ghots 0,953 
All-'son-Ceco - 400 0,893 
Jumo 004-02 0,737 
B. M." W. 003 0,710 
PoTENCIA DEL MOTOR. 
La potencia en estos motores se mide por el incremento de 
energia cinelica producido en la unidad de tiempo. 
Llamando G al gasto de aire en Kg/seg., el consumo de com-
G 
bustible en las mismas unidades sera: C = , y la potencia 
r 
en C. V. vendra dada por: 
P = G 
(1 -\~ r) W3 
2#75 
(23) 
La velocidad de salida de los gases de escape se puede ex-
presar en la forma: 
"W /2gJL r¡r 
1 + T 
Con lo que (23) se transforma en: 
P = . 
75 
(24) 
1(25) 
Expresion que puede escribirse tambien directamente: 
El consumo en grs/C. V. bora se deduce de (25), y tomando 
J = 427 Kgm/Kcal., y L = 10.300 Kcal., results: 
C„ = 
61,5 (26) 
La figura 13 representa esta funcion para diferentes valores 
del poder calorifico interior del combustible. 
La relacion peso/potencia alcanza valores extraordinariamen-
te reduci los en estos motores, inferiores a 0,10 Kg/C. V., mucho 
más bajos que los obtenidos hasta la fecha en los motores de 
cilindros, como se ve en los datos que damos a continuacion sobre 
motores de ambos tipos. 
La figura 14 representa la variacion de la relacion peso/poten-
cia y de la potencia motora con la velocidad del m'otor de 
avion Rolls Royce Nene. 
Como ya hemos dicho, con objeto de comparar los valores que 
la relacion peso/potencia toma en estos motores con los que se 
obtienen en los de cilindros; damos los siguien es datos toma-
dos de los mas modernos motores de cilindros: 
Tifio M O T O R Peso/ potencia 
Cilindros 
Compresor 
Turbina 
Pratt & Whitney Double Wasp CA 15 ... 0,5C3 
p i- wu • w M . \TBS 3 - G 0,586 
o VSB BU - G 0 606 
Rolls Ro}ce Eagle 0,5C0 
Rolls Royce Nene 0,0,0 
De Havilland Goblin II 0,!L8 
De Havilland Ghost 0,11J 
Allison Ceco-400 0,114 
Jumo 004-02 0.2',5 
B. M. W. 003 0,243 
Estos datos san sido obtenidos, para los dos tipos de m'otores, ' 
en condiciones de maxima po'encia al nivel del mar. 
500 
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Dependencia de/consumo especifico con e/ ren-
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IV 
CARACTERISTICAS PROPULSORAS DE LAS TURBINAS 
DE GAS 
Notación introducida en este capitulo 
V 
Ü 
Go 
Cva 
7 v a 
Go 
Cva 
E 
Ec 
i)p 
Velocidad de avance del avion, en m/seg. 
altura sobre el nivel del mar, en mts. 
gasto de aire al nivel del mar y velocidad nula, Ivg/seg. 
gasto de aire a altura a y velocidad V, Ivg/seg. 
relacion aire/combustible a altura a y velocidad V. 
consumo de combustible al nivel del mar y velocidad 
nula, ICg/seg. 
consumo de combustible a altura a y velocidad V, Kg/s2g. 
empuje, Kg. 
'empuje especifico, Ivg. Kg/seg. 
rendimiento de la propulsion. 
lendimiento global. 
Estudiaremos en este capitulo la aplicacion del grupo compresor-
turbina con sistema propulsor. Esta propulsion puede realizarse de 
dos maneras, aprovechando la energia cinetica de los gases des-
pues de la primera expansion en la turbina, como ocurre en los 
turbo-ieactor, o acoplando un piopulsor (helice), que fun-
ciona mediante la energia remanente del grupo compresor-tui bina, 
que es lo que se realiza en las turbo-helices. 
Por el caracter de los turbo-reactores de ser a la veL tanlo 
motores como propulsores, pueden existir factores (y de hecho 
existen) que afecten en sentido contrario a cada uL.I de esta--
funciones, y sera necesario hacer un analisis de las subordina-
ciones eme el funcionamiento como propulsor impone al motor. 
Aparecen dos nuevos parametros, la velocidad V y la al luí a 
a, que níodifica las condiciones de presion y temperaturas am-
blen .es. 
TOMA DINAMICA DE AIRE 
La toma dinamica de aire que presentan los tuibo-reactoies 
es de gran importancia, ya que el ciclo del motor, y con él su 
rendimiento, van a depender de la velocidad del avance y con 
ellos todas las caracteristicas del motor, que, en general, ex-
j3erimentaran una gran mejora a medida que aumenta la ve-
locidad de avance. Este efecto de toma dinamica actúa de dos 
maneras diferenles; primero, hace que aumente la presion y 
temperatura del aire en la admision del compresor, y? segun-
do, debido al aumento de densidad experimentado se incrementa 
L 
Fig. 1.—Ciclo real del motor con toma cLinámica. 
el gasto maximo de aire, aunque el motor funcione a regimen 
constante. E l pr imer efecto influye sobre el comportamiento ter-
modinámico y rendimiento del motor . En cambio, en las carac-
teristicas del enrpuje, aunque t ienen influencia los dos, es de 
mayor importancia el segundo. 
En el ciclo hay que int roducir una modificacion estudiando 
la fase (0 -1) de toma dinamica. P a r a ello, se considera un 
punto ficticio — 1 — ' definido por el total amort iguamiento de la 
energia cine ' ica del aire, sin tener en cuenta la velocidad de 
entrada en el compresor. Con esto se comete un pequeño error, 
ya que el rendimiento de la toma dinamica afectara a una ma ' 
yor energia de la fase de compresion, pero este efecto es por 
completo despreciable. Se tendrá por t an to : 
V-
— % ^ i —, 
( 1 ) 
La tempera'ura teorica T/ correspondiente al punto 1 in¬ 
ílicado en el ciclo (figura 1), se deduce de: 
Mi 
1 , T0 
i • l Q 
(2) 
/ tCll l jy-. ti U a LtC f i l i LIC oU lXJJJ.Ci51U.lJ. o i j l tt ttIJ.UJ.CI,: 
T«¡¡ - T 0 - j - ATd j - A T 
La figura 1 represents el ciclo con esta fase inclufda. 
VARIACION DEL RENDIMIENTO CON LA VELOCIDAD Y ALTURA DE VUELO 
Con la velocidad y altura de vuelo no debe procederse como 
en calculos anteriores, tomando valores fijos para los demas pa-
rametros, sino que debe considerarse como influye en todas las 
caracteristicas del ciclo. Manteniendo constante el regimen del 
motor y la relacion aire/combustible, podremos tomar aproxi-
madamente constantes los rendimientos organicos ?j«¡, i]¿ y í/4. Esto 
no es exacto, pero si lo bastante aproximado. 
Hay que tener en cuenta que la toma dinamica altera la expre-
sion del rendimienlo en la siguiente forma: 
Ir 1t 'ík 
• ¡e 
"lie 
a - 1 
(3) 
(4) 
Siendo: 
a — 1 -f~ 
r C ( T 0 -|- A Td --]- A T ~\ 
x = 
Z\ 1 J 
A T 
rendimiento de la compresion: 
*1a ( 1 + M 
wc 
1 - j - X 7jo 
u, a. fjT 3^ 3( -\+ k^ — L 
rendimiento de la expans ion: 
T?e 
i ¡a + 1 "4 
1 + H 
1 
531 
La velocidad ejerce su influencia por intermedio de ATti, y 
la altura de vuelo por la temperatura ambiente T0. En el efecto 
de la altura no tendremos en cuenta el aumento del numero de 
Mach, que produce una disminucion del rendimiento del com-
Fis. 2.—V dilación del renaimiento del ciclo real ael motor 
con la velocidad para diferentes altuias. 
presor, ni la disminucion que se produce en algunos turbo-
reac'ores del rendimiento de la combustion. Estos efectos se 
estudian en capftulo respectivo, prescindiendo de ellos en estos 
calculos simplificadores. 
La figura 2 representa unas curvas tipicam'ente de variacion 
del rendimiento con la velocidad a diversas alturas. Como pue-
de observarse en ellas, el rendimiento del motor mejora no-
12 
II 
10 
Vm/seg 
Fig. 3.—Variación del gasto con la velocidad 
(a = o, To 228°). 
tablemente por el efecto, combinado de la velocidad y altura 
de vuelo. Esta es una de las caracteristicas mas importantes 
de los turbo-reactores, manifestandose este efecto beneficioso, 
no solamente en las caracteristicas motoras, sino tambien en 
las globales del sistema moto-propulsor. 
1 . - - I 
Ilf-Q95 
VARIACION DEL GASTO DE AIRE COfí L4 VELOCIDAD Y ALTURA DE VUELO 
Variación con la velocidad. 
A regimen constante, el gasto m'asico de aire del motor es pro-
porcional a la densidad del gas en la admision del compresor. 
El rendimiento de la toma dinamica tiene una gran influencia 
apreciable en las variaciones del gasto de aire, por lo que se 
le tiene en cuenta en todos los calculos. 
Siendo Go el gas'.o en las condiciones ambientes, P0 y 
To y Gv en las condiciones Px y Tx debidas a la. toma diná-
mica producida por la velocidad V. La variacion del gasto viene 
dada por: 
l ~\1 ^ í 
y 2 
Gn 
2 g J C T0 
V2 
2 g J C T0 
funcion creciente de la velocidad por ser 
puede verse representada en la figura 3. 
o. - 1 
(5) 
> 1, y que 
a 
/.£ SOO 
10 000 
7506 
So OÍ 
2S00 
1 y\ 
\ 
V~ 
£sti 
^ * i 
^ 
\ 
•jfosft 
^ 
rtt 
N 
\ 
o oz 04 06 0,$ 1,00 I ¿O t/4 QV/á~ 
Se 
Fig. 4.—Variación de! gasto con la altura para dos velo-
cidades. 
Influencia de la altura. 
La altura influye por dos causas; por la variacion de den-
sidad dada por la formula: 
I L I A 0,0065 
288 
4,225 
(6) 
y porque modifica las condiciones de la toma dinamica. La va-
riacion del gasto estara dada por: 
a 
G 5 + + h 2 .1 C T ) "' 
A 1 - -288 - a ) ~ (7j 
1 + 2g J C T 
En la figura 4 se representa la variacion del gasto con la 
altura a distintas velocidades. 
1 
1 
7 
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VARIACIt- / í \ iíiíiíj OCiNSUif lu Dhi CiUÍViíJUSxiljLitj C(yi\ LA V E L Í ' H i i A D Y AL-
T U R A DE V U E L O 
Bas'ara conocer la variacion del gasto de aire y de la rela-
cion aire/combustible, puesto que: 
G G 1 
C ( 8 ) 
variacion del consumo en Kg/seg. con la velocidad a distintas 
alturas. 
El consumo Ce en grs/C. V. hora, es invers?mente propoicio-
nal al rendimiento, como vimos en el capftulo an erior y su varia-
cion con la velocidad y altura puede verse en la figura núm. 7. 
CALCULO DE EMPUJE 
° En el estudio de las caracteristicas propulsoras es donde se ad-
La primera se acaba de hallar, y en cuanto a la segunda, vierte claramente la diferencia especifica entre un turbo-reactor 
-e deduce de la necesidad de que la temperatura Td de com'- y un motor de cilindros. Sena ahsurdo hablar del empuje pro-
ducido por este ultimo; fac.or que corresponde exclusivamente 
a la helice, mientras que en los turbo-reac'ores es su magnhu 1 
mas caracteristica5 indicando con esto su propiedad fundamental 
de comportarse como motor y como propulsor, a la vez. 
3&o y fuM 
Fig. 5.—Vcriacion de la relacion aire/combustible con la-
velocidad a distintas alturas. 
bustion permanezca constante con la velocidad y altura de vuelo 
para un regimen fijo, para que la potencia en la turbina sea 
proporcional al gasto de aire5 y de esta forma haya equilibrio 
con el compresor (como se justificara debidamente mas ade-
lante). 
El valor de la relacion aire/combustible se deduce, pues, de 
la expresion: 
¿ T -
 L 
T3 = T 0 -)- A Td -j™ ~f- 7¡ _ = constante (9) 
'Í2 (1 -f- r) Cp 
y en la figura 5 se ha representsdo la funcion r = f (v,á) 
rvsi 
Conocidas 
VJVil 
Go 
y ' se ha representado en la figura 6, la 
****">£'•." 
***s 
*^ c 
— 
loo 2OÜ zoo y m/óeg. 
Fig. 7.—Variacion del copjum-o en grs./CV. hoia con la 
velocidad y altura de vuelo. 
Expresando que el empuje es igual a la variacion, en la 
unidad de tiempo, de la cantidad de movimiento entre el aire 
que entra en el mo'or y los ,rases de escape se llega facilmente 
a la expresion: 
E 
C , a 
g 
j / ( 2 s ' JL7¡ -f-r" V2) )( -f- r) — r V (10) 
Variacion del empuje con la velocidad y altura de vuelo. 
' o 
Puesto que ya hemos establecido la variacion con la velocidgd 
y altura de la relacion aire/combustible, consumo y rendimiento, 
conoceremos la variacion del empuje con dichos parametros. Se 
obtienen curvas como las que se representan en a figura 8. 
ti¿^~" 
j^2^ 
¿ ^ ^ 
a ^ o o o j S -
^ 
" ^ 
^ ^ 
C~^ 
zoo 300 ¿oo V m/sey 
Fig. 6.—Variacion del consumo con la velocidad y altura 
de vuelo. 
EMPUJE ESPECIFICO 
Un grupo mo opropulsor es un sistema destinado a producir 
un efecto util, el empuje, consumiendo energia, la del coníbus-
tible. Por tanto, este sistema sera Optimo cuando el empuje espe-
cifico por kilogramo de combustible: 
E 
Eo = 
\ j 
sea maximo. Los valores mas convenientes de este empuje espe-
cifico son los que decidiran, en la mayoria de los casos, sobre 
si un determinado factor es perjudicial o beneficioso para el tur-
bo-reactor. Por ejemplo, para un motor de tamaño dado el em-
puje aumenta indefinidamente con la velocidad de salida de los 
gases de escape, pero puede haber casos en que no convenga 
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sobrepasar un cierto limite para esta velocidad, si el aumenlo de 
empuje obtenido se efectuase a costa de una disminucion del es-
pecifico. 
Influencia de la velocidad y altura de vuelo. 
Puesto que nos es conocida la variacion del empuje y del con-
sunio se obtendra inmediatamente la del consumo especifico. La 
figura 9 represen't su forma tipica de variacion. 
VALOR OPTIMO DE LA KKLACION AIRE-COI\IBUSTIBLE 
Dicho valor optimo sera el que haga que el empuje especifico 
sea maximo. Como solamente intervendran en el problema ve-
locidades de orden normal, se puede tomar para E0 el valor que 
de la formula aproximada: 
E„ = • I '2g J L Tlr r +)/ S" V2 - ' V 
y sustituyendo en ella el valor: 
r C„ T l \ 
•n P 2 I ' .„ 7 le ; I H? h \ f¡a "  ) \ 'l 
y llamando: 
A= 2 g J L -n 7¡ 
B - 2 ^ c p T ; ( j _ - - ^ ) , t 
resulta: 
E„ = -
8 
| ' A r -\( (Vs _ B ) i3 — r V 
que para las velocidad normales de vuelo es una elipse. 
El valor de r que hace maximo a E0 viene dado por: 
A 
2 ]/ B (]/ B + v) 
(II) 
(12) 
(13) 
(14) 
(15) 
Se comprueban en esta formula que r¡ eá funcion creciente de 
los rendimientos '(o, >)e y de la altura de vuelo y funcion decre-
ciente de la velocidad y relacion de compresion o increment * 
de temperatura A To, cosa a la que ffsicamente se encuentra una 
interpretation inmediata. 
Para valores de i]o, comprendidos entre 0,75 y 0,85, y de >je en-
tre 0,90 y 0,93 y una relacion de compresion alrededor de 4 /1 , 
corrientes en los motores en uso, se encuentra que el valor op-
timo de r se aproxima a 60. 
Recordando que desde el punto de vista metalurgico el valor 
minimo de r es tambien 60, vemos que en los turbo-reactores 
coincide aproximadamente el valor que da el mejor empuje es-
pecifico con el impuesto por consideraciones de resistencia de 
materiales. 
Sin embargo, es de gran interes proseguir las investigaciones 
a fin de obtener materiales aptos para resistir mayores tempe-
raturae. No debe olvidarse que solamente es el empuje especifico 
el que determina estos valores optimoe de r. El empuje global 
del motor crece indefinidamente al disminuir r, y cuando inte-
rese conseguir mayores velocidades maximas a costa del rendimien-
to se necesitaran valores de la relacion aire/combustible inferio-
res a los que son capaces de soportar, en la actualidad, los ma-
teriales de los turbo-reactores. 
Por otra parte, en las turbo-helices el problema es por comple-
to diferente. Su comportamiento como motor es analogo al del 
turbo-reactor, mientras que su propulsion es por helice, a la 
cual no afecta para nada en sus caracteristicas intiinsscas la re-
lation aire/combustible. Por tanto, en estos sistemas moto-pro-
300 
Fig. 8.—Variación del empuje en Kg. con la velocidad 
y altura de vuelo. 
300 V M/SSQ 
Fig. 9.—Variación del empaje específico con la velocidad 
y altura de vuelo. 
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pulsores convendra funcionar con los valores mas bajos posibles 
de esta relacion, o sea, con las mayores temperaturas de fin de 
combustion que son capaces de resistir los materiales. 
RENDIMIENTO DE LA PROPULSION. INFLUENCIA DE LA VELOCIDAD 
Si se establece como rendimiento de la propulsion la relacion 
entre la potencia útil y la suministrada por el motor, se llega al 
absurdo de que llega a '.ornar valores superiores a la unidad 
cuan.lo la velocidad se incrementa sin limite. No debe ser, pues, 
correcta la definicion adoptada. En efecto, el error proviene de 
no haber tenido en cuenta la energia cinetica del combustible que 
se va consumiendo. Esta omision se hace notar cuando se consi-
deran muy grandes velocidades de vuelo. 
En la unidad de tiempo, el efecto util es producto E V y la 
energia consumida es la potencia del motor y la energia ciné-
tica del combustible. Es decir, que debera ponerse: 
E V 
'íp 
Pm + ' 2 8' 
C V2 
(16) 
Expresando la potencia del motor en ejes absolutos, o sea, 
igualandola al efecto util producido mas el incremento de ener-
gia cinetica contado sobre ejes fijos al terreno, se tiene: 
G -L- C C 
P m = E V -|- — ( W - V ) a V2 
2g 2 g 
y substituyendo esta expresion en (16) resulta: 
(17) 
1p ~~ 
E V 
E V -j~ C -I- C 
2 S 
(\V — V)3 (18) 
El segundo termino del denominador representa las perdidas 
que se pioducen en el propulsor, iguales a la energia cinetica 
producida en el aire. Facilmente se ve que cuando V = <" no hay 
perdida alguna. El aire queda en reposo despues de pasar al 
turbo-reactor, toda la energia del propulsor se aprovecha como 
empuje y el rendimien'o es »jp = 1. Cuando es V > «> el aire 
«sigue al turbo-reactor en su movimiento», consumiendo energia 
y"siendo, por tanto, »¡p menor que la unidad. 
En la practica, pueden emplearse para las expresiones del em-
puje y potencia las formulas aproximadas en las que lio se tenga 
en cuenta el efecto producido por la masa del combustible. Re-
sulta entonces: 
' % = • 
2 V (OJ — V) 2 V 
u>a — V2 (u - j - V 
y en funcion del r end imien 'o '|r: 
2 V 
(19) 
2 g J I. Y)r + V2 + V 
(20) 
Con estas dos ultimas formulas se comprueba facilmente que 
el rendimiento es funcion creciente de la velocidad de vuelo V. 
Para todo el campo de valores, es V < «, y en el limite, 
cuando V -> <x> es V = ">, alcanzandose entonces el maximo de 
>¡P con un valor limite igual a la unidad. 
En la figura 10 esta representada la curva )¡p = / (V), para 
el cam'po normal de velocidades. Tambien se inserta una curva 
tipica de variacion del rendimien'o propulsivo de una helice. Qui-
za sea esta la mayor diferencia intrinseca que presentan los dos 
tipos de propulsion. En el turbo-reactor, el rendimiento crece in-
definidamente tendiendo hacia la unidad, mientras que al de una 
helice, bastante superior a el en la zona de velocidades medias, 
decrece bruscamente e incluso se anula en cuanto las velocida-
des sobrepasan los 750 a 800 Km/hora. Con el empleo de heli-
ces contra-rotatorias se han incrementado algo las velocidades 
maximas posibles de alcanzar mediante propalsion por helice, pero, 
en todo caso, siempre existe un limite por encima del cual no 
se puede volar. 
t$0 JlO 480 640 900 9iC 
Vs/OGiO&cfGS det <3i/ion ffn /rrn/n 
Fia fu- Curvas que comparan tos rendí m/en 
tos de- le propulsión tís una ñe/ice y de un 
turborreactor <s distintas ve/ocidedes de 
un avión 
RENDIMIENTO GLOBAL DEL SISTEMA MOTO-PKOPULSOK 
El rendimiento global del sistema moto-propulsor vendra dado 
por la relacion entre la potencia ú'il y la calorifica. Es decii, 
prescindiendo de la energia cinetica del combustible, se tendra: 
E V V 
1'¿ 1 r flp ^^ J L C J I, 
(21) 
Y puesto que conocemos la variacion de i)r y »/p con la velo-
cidad y altura de vuelo, tambien es conocida la variacion de i/g 
con dichos parametros. Esta funcion esta representada en la fi-
gura 11. 
El rendimiento real en teoria, despues de crecer, se anularia 
cuando la velocidad fuese demasiado grande. Por esto se evita 
con la obstaculizacion de la -toma dinámica, manteniendo el ren-
dimiento en su valor maximo. 
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Por esto el rendimiento global es funcion creciente de la ve-
locidad y cuando fuese V = «>, i;„ = 1, y tomaria el valor má-
ximo del rendimiento del motor. 
No hay, pues, ninguna razon teorica que impida alcanzar con 
los turbo-reactores cualquier valor de la velocidad, factor esen-
eial que los diferencia de los sistemas motor-helice. 
Según (21), exceptuando la velocidad y el poder calorffico del 
combustible, todas las variables de que depende el empuje es-
pecifico afectan en la misma forma el rendimiento global del 
turbo-reactor. 
1 9 
O 20 
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3000 6000 9000 12000 ¿l.tn. 
Fig ff
 L . , 
variación del rendimiento global con la velocidad t/ 
alfurs del avio'n. 
Aunque el empuje especlfico es funcion creciente del poder ca-
lorffico1 del combustible, al rendimiento global le sucede lo con-
trario, debido a la influencia de su dependencia directa. Desde 
este punto de vista, convendria utilizar combustible con bajo 
calor de combustion, pero entonces tendriam'os mayor consumo 
para obtener el mismo empuje, resultando irfayor carga inerte, 
e incluso podria necesitarse un motor de mayor tamano para 
obtener un empuje dado. Es mas importante, por tanto, conse-
guir mayor empuje especifico que no mejorar el rendimiento 
V<J°2i 
V= 2C 
l¿!¿—-" 
0 m/W-
V= 100 m/seg 
1 1 
.:.. . ,. . -
global, variables, que, por otra parte, solo se comportan en des-
acuerdo para es'a cuestion. 
SISTEMAS PARA INCREMENTAR EL EMPUJE 
Muchas veces interesa que durante un cierto intervalo de tiem-
po el motor de un empuje superior al normal. Existen distintas 
soluciones para resolver este problema. Las que ofrecen mas in-
teres son las siguientes: 
1.° Inyeccion de un liquido con gran calor Iaten'e de vapoii-
zacion, bien en el compresor, cosa que puede perturbar su fun-
cionamiento e incluso danar los alabes, o bien en la camara de 
combustion, solucion esta, la mas empleada. Variando el incre-
mento de empuje obtenido según las condicioncs de funciona-
miento, aumentando con la altura y velocidad de vuelo. Para dar 
una idea de los valores alcanzados, puede obtenerse un incre-
mento de un 30 % en un tmbo-reactor de tipo normal. 
2.° Combustion adicional de combustible en la tobera de sa-
lida (postcombustion). Tiene la ventaja de poder utilizar el mis-
mo combustible que en las camaras no necesitando depositos clis-
tin'os como en el caso anterior. 
Ambos sistemas presentan el inconveniente de aumentar extra-
ordinariamente el consumo de combustible. 
3.° Sistema denominado por los ingleses «ducted fan». Con-
siste en un compresor de baja presion acoplado al segundo rotor 
de una turbina de dos escalones al que le llega el aire exterior, 
que una vez ligeramente comprimido puede unirse o no a los 
gases de la tobera de salida, saliendo con ellos por dos tobe-
ras coaxiles o una sola, según la eolucion adoptada. Este siste-
ma ha sido empleado en el turbo-reactor Metropolitan Vickers 
F — 2, con caracter experimental. 
El ro'or de la turbina en que esla acoplado el inciementador 
de empuje va anontado loco sobue el eje de la turbina, debido 
a que su regimen debe ser algo infeiior al de funcionamiento. 
La energia que produce este rotor es la necesaria paia mover 
t1 incrementador de empuje. 
Se da una tabla en la que pueden apreciarse las caracterfsti-
cas mas importances de algunos turbo-recactores. 
MOTOR 
Rolls Royce Nene 
Rolls Royce Derwent . . 
Metropolitan Vickers F-2 
De Havilland Goblin II. 
De Havilland Ghost. . . . 
R. M. W. 003 
Empuje 
eetdtico 
2.265 
1.810 
1.590 
1.360 
2.260 
860 
800 
Regimen 
i\ p. m. 
12.300 
14.500 
7.700 
10.200 
10.000 
8.700 
9.500 
Consumo 
Kg/Kg/h 
1,05 
1 
1,05 
1,23 
1,05 
1,4 
1,47 
Gasto deaire 
"•-g/seg. 
40 
27,2 
40 
19,5 
19,3 
p 
m =T —— 
P 
4,3 
4,3 
4 
3,6 
4,25 
3 
3,5 
Longitud m, 
2,463 
2,248 
2,717 
3,111 
3,86 
3,19 
Diametro m. 
1,257 
1,082 
4,028 
1,282 
1,333 
0,77 
0,67 
Peso ICg, 
705 
680 
795 
705 
860 
720 
610 
Peso/empuje 
0,31 
0,31 
0,50 
0,50 
0,40 
0,82 
0,82 
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CICLOS INDUSTRIALES DE LA TURBINA DE GAS 
DlVERSOS CICLOS INDUSTRIALES QUE MEJORAN EL RENDIMIENTO 
Uno de los mayores inconvenien'es de las turbinas de gas es 
su bajo rendimiento termico y elevado consumo especifico consi-
guiente. La causa principal de este pequeño rendimiento es la 
enorme perdida de energfa, debida a la gran temperatura de los 
gases de escape. No puede pensarse en corregir este rendimien-
to por elevacion de los rendimientos parciales de la compresion 
y expansion, con valorres ya superiores a 0,85. El rendimiento de 
la combustion, del orden de 0,90, es inmejorable y de momento 
no puede pensarse en aumen'.ar el salto term'ico, pues la tempe-
ratura maxima T3 viene fijada por la resistencia de los mate-
riales a elevadas temperaturas y la entrada del aire viene fijada 
por la atmosfera. 
Al aumentar la relacion de compresion el rendimiento empie-
za creciendo, alcanza un maximo y cae. Esto se debe a la dismi-
nucion del rendimiento de la compresion y al aumento de per-
didas con la presi6n. La potencia especifica m'áxima se ob'ienc 
para saltos de temperatura adiabaticos de 250° C5 que equivalen 
a una relacion de compresion de 6. Este valor aumenta al hacer-
lo >]2 y T3. El consumo minimo se logra con valores algo ma-
yores de in0. En los m'otores recientes se utilizan ya relaciones 
de compresion proximas a 6, de modo que tampoco por este laclo 
puede pensarse en mejorar el rendimiento del motor. 
=fl 
7bról!fá&'p(¿>c?S CO/7 
Fig. 1 
Puede mejorarse mucho el rendimiento refrigerando el aire de 
entrada, o bien dividiendo la compresion en varias etapas con 
refrigeradores intermedios, con lo que puede seguir aumentan-
dose OTO. Siguiendo un camino analogo en la expansion pueden 
utilizarse varias turbinas con camaras de combustion intermedias. 
Mas adelante comparamos los ciclos resultantes con el normal, 
en ausencia de perdidas. 
Existen otras muchas soluciones, como utilizar la energfa ca-
lorifica de los gases de escape en la ebullicion del agua de una 
turbina de vapor, o con fines de calefaccion, etc. 
Nos fijaremos especialmente en los tres siguientes: recupera-
cion del calor de los gases de escape, utilizacion conjunta del 
grupo compresor-turbina con un motor alternativo (motor «com-
pound») y uso del ciclo cerrado. 
Todos estos sis'emas tienen sus mayores ventajas en las ins-
talaciones de tierra. En Aviacion no parecen ser de gran porve-
nir, debido a consideraciones de peso y tamaño, excepto como 
veremos, el motor «Compound». En efecto, las mayores ventajas 
de las turbinas de gas sobre los antiguos motores de embolo se 
refieren a su baja relacion peso/potencia y a su pequena seccion 
frontal. La casa Bristol experimento en el «Thoeseus» la inclusion 
de un recuperador de calor, pero los resultados no han debido 
ser muy halagüenos, pues en los ultimos motores han prescin-
dido de el. 
Reñiger&dor 
Éntfad^ ¿TÍ? diré 
£0fl70¿/S{/&/? 
gasesc/e 
escape 
Fig. 2 
CAMBIADODES DE CALOR. 
Tienen por objeto el aprovechamiento de la enTgfa calorifica 
de los gases de escape en calentar el aire comprimido, antes de 
su paso a la camara de combustion. Este calentamiento previo 
disminuye el gasto de combuslible, puesto que Td permanece cons-
tante. 
Naturalmente, que este sistema solo podra utilizarse ouando 
los gases de escape esten a superior temperatura que el aire 
comprimido. Al aumentar m<¡ disminuye la temperatura de sali-
da de los gases y crece la del aire com'primido. 
Se ve facilmente que ¡jara un cierto valor de OTO esas tempe-
raturas se igualan. Este valor de roo depende la temperatura fin 
de combustion T3. Para 
T8 ^= 1.050° K r¡„ = 0,85 7¡, = 0,87 
la temperatura de los gases es 722° K. y la del aire comprimi-
do 540° K., con una diferencia de 182° K. Esto corres-
ponde a compresor axil; con el centrifugo esta diferencia dis-
minuye, asi como al mejorar >jt. Debido a las perdidas que el 
recuperador origina y que estudiaremos mas adelante, no debe 
utilizarse para menores diferencias de temperatura. Al aumentar 
Ti lo hacen igualmente los gases de escape, con lo que es per-
misible usar cambiadores de calor hasta mayores relaciones de 
compresion. El mismo efecto tiene el uso de refrigeradores, que 
disminuyen la temperatura del aire comprimido. 
Llamamos relacion termica, y representaremos por A al cocien-
te de la caida de tem'peratura de los gases de escape por la di-
ferencia inicial de temperaturas de los gases y el aire 
~k = 
• T j O 1 
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Esta relacion suele fijarse entre 2/3 y 3/4. El cociente de 
los saltos de temperatura de los fluidos frio y caliente tiene por 
valor: 
&t T„ - Tj (G-f- O) r 
v- — ¿ T G T (2) ) c " p 
Para los valores normales de r = 60, CP = 0,24 y ( V = 0,27. 
61 . 0.27 
lJ- 60 . 0,24 
=
 1
,15 
"í 
2 > 
S 6 
s/ 
# 
?3 
/ 
'/ ~ 
Fig. 3.—Ciclo con cambiador de calor. 
El ciclo viene representado en la fig. 3. La fase 0 — 1 es la 
compresion. La — 1 — 2, con una pequeña caida de presion, 
representa el calentamiento del aire en el cambiador. La 2 — 3 
corresponde a la camara de combustion. La 3 — 5 es la expan-* 
sion y la 5 — 6 el enfriamiento en el cambiador. 
Suponiendo A = 2 /3 ; ft = 1,15; T, = 1.050° K.; n¡¡ = 0,85 y 
>¡o — 0,87, resumimos a continuacion los valores del ahorro de 
consumo de combustible, en tan o por cien, en funcion de la 
relacion estatica de compresion. 
Disminución del consumo en funcion de mo. 
m0 
' i 
T5 
T5 — T\ 
T 3 — T t 
A C/G 
3 
410 
868 
458 
640 
0,54 
4 
450 
815 
365 
600 
0,45 
5 
486 
777 
291 
564 
0,39 
6 
515 
746 
231 
535 
0,32 
7 
540 
7?2 
182 
510 
0,27 
Los resultados de este cuadro han sido resumidos en la fi-
gura 4. Eri realidad, la ganancia en consumo especifico es me-
nor, debido a la perdida de potencia, consecuencia de las caidas 
de presion que origina la resistencia del cambiador al paso de 
los gases. Esta perdida de potencia se compone de un aumento 
de la absorbida por el compresor y una disminucion de la sumi-
nistrada por la turbina. 
El consumo efeclivo se mantiene practicamente constante entre 
valores de mG de 3,5 a 7, lo que quiere decir que el rendimiento 
apenas varia con el regimen. 
^ Hay dos clases de cambiadores de calor llamados, respectiva-
mente, recuperadores y regeneradores. 
Los recuperadores consisten en una serie de tubos de peque-
no diametro, por los que circulan los gases situados dentro de otro 
de ma^or diametio, que sirven de conducto al aiie compiimido. 
La circulacion de ambos fluidos es opuesta o en angulo recto. No 
c 
0,5-
0A 
0.3 
02 
\fá(tac>ó/< en el consumo en función és ff?0 
\ 
i 
V 
\ 
< 
X 
._ 
> 5 é i 4 
Fig. 4 
Otases escape 
Fig. 5 
(b) 
puede es'ablecer'se en el mismo sentido, porque la transmision 
de calor es proporcional a la diferencia de temperaturas y solo 
funcionaria en buenas condiciones la primera parte del recupe-
rador. 
Los regeneradores utilizan el mismo conducto para ambos flui-
dos, que pasan por el de m'odo intermitente. La circulacion puede 
ser radial o en sentidos opuestos como se indiGa en la figura. 
Los regeneradores 'tienen la gran ventaja de ser mucho mas 
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pequenos y de poderse fabricar de cualquier material, pudiendo-
se elegir en cada caso el mas conveniente. Tienen, sin em-
bargo, el inconveniente de carecer de datos experimentales. El 
principio de funcionamiento es analogo al de los hornos Martin-
Siemens. 
A continuacion pasamos a determinar la caida de presion y 
dimensionado de los recuperadores de flujos opueslos. 
Llamamos L a la longitud del tubo, D a su diametro, V a la 
velocidad del fluido, í a la diferencia de temperatura entre el 
fluido caliente y la pared del tubo, 9' a la diferencia de tempe-
raturas de los dos fluidos, h al coeficiente de transmision de 
calor por unidad de area, tiempo y grado ;jle temperatura, 8 al 
p VD 
coeficiente ele resistencia por rozamien o y i\ = al nu-
mero cíe iveynolds. 
A r 
U, lUo ( S ) 
Por otra parte, la resistencia a lo largo del tubo tiene por 
valor: 
Ó s —"_ = fJ 7C fJ J-' —~ : = = ^n 
4 ' 
Fig. 6 
La cantidad de calor cedida por los gases a su paso por el 
recuperador, en la unidad de tiempo es: 
= q = G C '/ T = G (a -\f b T) d T = G • T (a - j - b Tm) = 
= V — C C„„. A T (3) : D 2 
— C p , r ,AT 
Dentro de los limites en que puede considerarse constante Cp, 
(/ es proporcional a T y, per tanto, lo sera tambien a 9. 
Para la temperatura de equilibrio la can'idad de calor cedi-
da por la pared sera igual a la absorbida. Por tanto: 
dq — h ' ir • D • 0 dx 
q = ft i D L (i — p V • z W 
4 
C A T 
<4) 
w ) 
Nos conviene poner esta formula en la forma adimensional: 
A T L 
Poniendo: 
P V Cp 
D p\ i '• 
= 0,027 • R 
( 6 ) 
(7) 
2g 2g 
y pasando a la forma adimensional: 
4 — S 
D 
( 9 ) 
(10) 
P ^ 2 12 g 
Para valores del número de Reynolds entre 10l y 10° se puede 
poner: 
8 = 0,0555 R 
con lo que: 
A P r, ->T> '• R - ° 3 
p Va ;2 g O 
Entre las form'ulas (8) y (12) obtenemos: 
^P 2,05 
A T 
p V* \2 g 0 in 
Para calcular el valor de #m dividamos la (4) por la (5) 
d q 0 dx 
Por la proporcionalidad entre q y 6 
dq d 6 (I 'I X 
q 6 2 — Al 8 m L 
d o 6o — tit >lx 
0 ~~ «.„ L 
que integrada de: 
0,„ O., — 0 t 
( i i ) 
(12) 
(13) 
(14) 
(15) 
(46) 
(17) 
Esta formula suele utilizarse en los refrigeradoies, pero no 
en los recuperadores, en los que por variar poco se toma: 
0m = 
Si llamamos: 
\ + 0, 
0 
0' 
(18) 
(19) 
O L ~~^ \ (¡ <r>/ f \ 1 2 / I 
se nos convierte en: ' ( l + »
1 ) A T (20) 
O 2 
l 
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En el caso de refrigerador hay que usar la formula (17) con 
la condicion v = 1, pues como: 
• = h . 6 = ti A 0 = h" i (21) 
siendo /( el coeficiente de transmision de calor gas-metal, h' el 
del metal-agua, ti la conductividad del metal e A 6 la diferen-
rencia de temperatuia de las superficies de la pared, y tanto ti 
como ti' son mucho mayores que A, A 6 y 8' — 6 eon despie-
ciables frente a 6. 
Los valores frecuentes de ti son 600 cal/m2 min. °C para el 
acero, 1.700 para el laton y 6.000 para el cobre. 
Para fi" puede usarse la formula: 
ti' = 2 + 200 Vagua (22) 
y para h la 
h -= 8 (0,2 + 0,08 Vgas.) (23) 
en la que 8 es la densidad relativa y el coeficiente de transmi-
sion de calor viene medido en cal/m" min. y °C La velocidad 
se toma en m/seg. 
Llamando 1\ Ta las temperaturas de entrada y salida del gas 
en el refrigeralor, y tí t.¿ las del agua 
8n - Oj = (T., - • íj) — (T, - ta) = (to - íj) — (1\ - T„) = 
= (1 •+ I1) A T (24) 
03 _ T„ — íj _ (T2 — T t) -f- (T t — t¡) __ 
"i Tj — f2 ( T \ — ' - •— [t¡¡ fi) 
1 + _1_ X 
— V-
Por tanto: 
e.„ = 
(l + n ) ¿ T 
1 — X 
í n ~~ ' 
1 - X ¡i 
(25) 
(26) 
Las caidas de presion valen, pues: 
Ap 
En el reeuperador 
En el refrigerador 
P V2/2 £ 
- = 2,05 1—i±JL)v(27) 
/ 
1 — X 
A /> 
/n -
— = 2,05 
1 X i. (28) 
pV»/sff 1-f-n 
La superficie total del reeuperador se obtiene de las formu-
las (3), (5) y (27) 
A = 
G C T G . C 
h . o 
X 2 
(29) 
La relacion sup/sec. tiene por valor, siendo n el n.° de tubos 
A n , % Tí L 4 L 
D D2 
y recordando la (6) 
A A T P V C F 
(30) 
(31) 
Para valor de 
la 
fV CP 
suele usarse, en vez de la formula (7) 
h 
i V \*> 
• = C . R" - 0,25 (32) 
en la que C es una constante, representada en la fig. 7 en fun-
cion de los numeros de Reynolds y Prandtl. 
Recordando la (20) se obtiene, finalmente, 
A 
S 
R ' 1 
r i _ i + \ > -
L X 2 
(31) 
Estas ecuaciones sirven para los tubos in'eriores. Para el ex-
terior se usan estas mismas, cambiando el diametro por el diá-
metro hidraulico. 
4 area de la seccion 
Du = (34) 
Perimetro mojado 
Por tanto: 
-W* 
10' 
p, 
\ 
-i 
*o¿ Y 
\ 
\ 
\ 
±0? 
• 
0 Qyj 9Q&4 0045 
Fig. 7 
Tí A T1 
C 8 m — Gm 
OOÑV 
TÍ 0,25 
C(1 v)
 [ x i+y-1 (35) 2 J 
La determinacion de v, asi como las disposiciones de menor 
peso y volumen y la expresion de Dh para tubos distribuidos en 
los vertices de cuadrados y triangulos equilateros, viene resuel-
ta en el «Internal Combustion Turbine Theory», de H. T. Adams. 
La seccion de paso y velocidad de los gases pueden obtener-
se por consideraciones teoricas. En efecto, la fuerza de viscosi-
dad entre dos capas fluidas viene dada por la variacion de la 
cantidad de movimiento de las particulas que atraviesan dicha 
capa. Supongamos como superficie de separacion la superficie 
cilindrica de radio r. Si la velocidad media en la parte exte-
rior es v, en la interior valdra: 
dr 
(36) 
G 
540 
Si m es la masa de las particulas que atraviesan dicha super-
ficie en la unidad de tiempo, la fuerza sera: 
COMPARACION DE DlVERSOS MOTORES 
dv 
a F = m a r i37| 
Operando analogamente con la canlidad de calor obtenemos, 
pues, CP, se refiere a Kg. peso 
d T 
° P 3 , 
Dividiendo la una por la otra: 
A Q 3 T 
u r o v 
(38) 
(39) 
Esta formula da un valor un poco elevado, por lo que en la 
practica se introduce un factor de correccion a = 0,9. 
En la pared hay una discontinuidad y estos valores son finitos 
con lo que: 
= a . g . C (40) 
Sustituyendo los valores: 
Q = G , C .A T F = S , A p 
obtenemos: 
o bien: 
g.a.C p
 v . , 
V 
G . C , A T 
S.A p 
S GA T 
(41) 
(42) 
Esta ecuacion es la misma (13) con un valor de la cons-
tante a = 0,975. 
Uniendo a la (42) la 
V
 m . S = G/p 
obtenemos: 
V . . = 
S = G 
a . 6 m .A p 
p A T 
A T 
ap 0
 n A p 
(43) 
(44) 
A continuacion reproducimos una comparacion de diveisos mo-
tores con cambiador, refrigerador y recalentadores, sacada del 
trabajo de F. K. Fischer y C. A. Mayer «The combustion gas tur-
bine». La comparacion se hace con iguales temperaturas extre-
mas (To = 294° K, T, = 293° K.) y a igualdad de potencia util. 
Se supone un solo refrigerador y recalentador y una recuperacion 
del 75 %. Exponem'os los datos en forma adimensional. 
Potencia util 1 1 1 1 1 
P. abs. por el compresor . . 2,95 1,95 1,80 1,88 1,55 
P. sum. por la turbina . . . . 3,96 2,95 2,80 2,88 2,55 
Energia del conbust 4,95 3,75 3,43 3,55 3,11 
0,202 0,266 0,292 0,281 0,322 
'l'n 1 1 1 1 1 
Temp. fin refrigeración . . — — 1 — 1 
í\ . 1,79 1,51 1,} 1,7 1,63 
T2 1,79 2,11 1,95 2,38 2,28 
T3 3,13 3,13 3,13 3,13 3,13 
Temp, fin recalentador . . . — — — 3,13 3,13 
T3 2,065 2,36 2,18 2,565 2,5 
T6 
Pi 1 1 1 1 1 
P« 6 3,5 5 5 7 
ps 6 <,48 4,87 4,87 6,83 
p¡¡ 1 1,03 1,03 1,03 1,03 
Todos estos rendimientos pueden aumentarse elevando T3 o dis-
minuyendo To. Como \emos, aumenta el rendimiento y disminu-
ye la potencia absorbida por el compresor para una potencia 
util dada. La ganancia de peso debida a la disminucion de ta-
maño del compresor es compensada por el mayor peso debido a] 
recuperador, etc. 
MOTOR «COMPOUND» 
Una manera sencilla de elevar el salto termico, y, por tanto, 
el rendimiento, sin sobrepasar la resistencia de los materiales en 
uso, es el acoplamiento de un motor normal alternativo con un 
giupo compresor-turbina. Este m'otor no es, en realidad, sino ei 
ultimo desarrollo de la -idea al turbo-compresor, con la diferen-
cia de que aqui es el motor alternativo el que mueve el com-
presor. 
Dado el objeto de es'.a agrupacion parece logico utilizar un 
motor Diesel con preferencia al de gasolina, debido a sus ma-
yores temperaturas de combustion (del orden de 2.500° K.). La 
temperatura de los gases de escape del motor Diesel son mas ele-
vadas que los normales cíe entrada en las turbinas, por lo que 
hace falta mezclar estos gases con aire comprimido. La cantidad 
de aire necesario es de 2 — 2,5 veces la de ios gases, que viene 
a ser la mitad del utilizado en las turbinas de gas normales. Est J 
se debe a que gran parte del calor de los gasea se transforma en 
trabajo dentro de los cilindros. Esta reduccion tiene importan. 
cia, pues asi la disminucion de rendimiento, debida a la difmi-
nucion de temperatura y aumento de perdida en la compresion, 
es menor. 
Por otra parte, disminuyen las dimensiones del compresor y la 
lurbina. La cantidad de aire adicional es tambien mai or en los 
molores de gasolina que en los Diesel para igual cantidad de 
aiie total, pues estos necesitan mayor relacion aire/combustible 
para la combustion. 
La existencia forzosa de esta corriente de aire es utilizada para 
la refrigeracion del motor, que suele ser de dos tiempos. 
Otras de las ven'ajas del motor Diesel consisten en poder uti-
lizar un combustible analogo al de los actuales motores de reac-
cion, no presentan fenomenos de detonacion y autoinflamacion 
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Carecen de equipo electrico y poder regular la potencia sin aten-
der nías que al combustible inyectado. 
La cantidad de combustible que puede quemarse en un Die-
sel de dos tiemposj sin valvulas, con presion de admision de 
4,4 Kg/cm2 y a 2.400 r. p. m., es la de 25-30 Kg./h. por litro de 
cilindrada, con una posicion maxima al cilindro de 95 Kg/cm2. Au-
mentando la presion de admision a 6 Kg/cm , que parece ser 
la. optima, el consumo pasa a valer 40 Kg/h. 1. Por estudios teó-
ricos • (ver «Aeropropuleores por Reaccion», de F. Medialdea), 
se ve que el crecimiento crece poco a partir de una presion de 
50 Kg/cm2, si bien lo hace mucho con la altura. 
Admitiendo un consumo especifico de 0,2 Kg/C. V. h. y un 
consumo de 30 Kg/h. 1., se obtiene una potencia de 150 C. V. por 
litro de cilindrada. Como la potencia de la turbina suele ser 3/2 
de la del compresor, la potencia util sera de unos 200 C. V/l. 
Un posible inconveniente del motor «Compoimcl» es el pequeno 
intervalo de regimen de la turbina en que se obtiene buen len-
dimiento. 
La ' disposicion normal del motor es la de la fig. 8, con com-
presor axil movido por el motor de embolo, turbina de arrastie 
de la helice y tobera de escape. 
Tambien es posible moJificar los motores con tuibo-corapresor 
en el sentido de aprovechar mejor la energia de los gases de 
escape, de modo que la turbina no eólo mueva el compresor, sino 
que aumente la potencia util. , 
Fig. 8.—Mooot «Compound». 
Si se quiere conseguir el consumo minimo de combustible en 
todas las condiciones posibles, puede adoptarse un segundo gru-
po compresor-turbina. 
El ciejo esta representado en el diagrama entropico (fig. 9). Las 
fases son las siguientes: 0 - 1 compresion en el compre-
sor; 1-2 compresion en el cilindro; 2 - 3 combustion 
a presion constante; 3 -4 expansion en el cilindro hasta IH = P\\ 
4 - 5 laminado de los gases hasta la presion 1; 5 -6 enfriamienlo 
de los gases por mezcla con. aire a igual presion; 6 -7 expansion 
en la turbina. Hay que tener en cuenta que la parte rayada rial 
ciclo es realizada por una cantidad de gases en la proporcion: 
gases -4- aire 
. 
gases 
= 1 -)- 2,25 = 3,25 (45) 
Para que haya equilibrio ,el trabajo suministrado por el motor 
Diesel tiene que ser igual al del compresor y la temperatura de 
entrada en la turbina la convenida. 
El rendimiento de calidad del motor Diesel rapido puede fijar-
se en 0,75, con lo que la primera condicion se expresa del modo 
siguiente: 
- / T \ , A T c 
,75 (1 — —i-1 L . G = G . A H = G C L_ (46) 
\ T , / v rta 
Fig. 9.—Ciclo del motor «Compoundyi. 
siendo C el consumo de combustible en Kg/seg., L la energia 
calorifica en Kcal/Kg., G el gasto de aire en Kg/seg., Cp = 
= 0,24 Kcal/Kg. °K, A IV el salto adiabatico en el compre-
sor y ))p su rendimiento. I.lrmando ; a la relación aire/combustible 
dentro del cilindro, la expresion (46) puede escribiise en la 
forma: 
1. 
• l = 
0,75 ^o 
1 T - (47) 
0,24 ( r + l ) A T c \ T, 
) para los valores normales L — 10.310 Kcal/Kg. 7 = 15 >}<• = 0,ií5. 
(45) r í- l 1 1.720 / T, \ 
Suponiendo 1.050° K. la temperatura de entrada en la tur-
bina, la segunda condicion se expresa en la forma: 
n-f-\ 
con la condicion: 
, T 
1 
7 1 ( - 1 
T g = l . U J U iv (49) 
T, = T, 
T t T , 
1 + (I+'JCJT, 
7 
) ' 
1 = 
n + 1 
T T + ( L + r ) C c ' T 2 ) 
« + ( 
(50) 
1 + (!+'•) C^T j = 1.050° K (51) 
que con CVQ = 0,30; y = 1,30 nos da: 
T t 
" + (l 2.150 ^ ' = 1.050 (52) 71+1 
Entre las ecuaciones (48) y (52) se puede calcular T2 y n pai'a 
Cada A To', 0 lo que es lo mismo, para cada relacion de com-
posicion. 
n 
n = 
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Para ni-o = 5, las lemperaluras y presiones son del orden si-
guiente : 
T 0 = 288° K. 
Tx = 500° K. 
Ta = 1.100° K. 
Tg = 2.650° K. 
T, = T. = 1.850" K. 
p0 = 1 Kg/cm2 
jjo = 100 » 
p.¿ = 100 > 
Pi = 18 » 
ClCLO CERRADO 
Muchas son las venlrjas de la utilizacion de un ciclo cerrado, 
entre las que citaremos las siguientes: 
Eleva el rendimiento termico, que solo depende, para igml 
temperaturas maxima y minima, de la relacion de compresion, 
aumentando al disminuir esta. 
Paia igual piesion maxima, el peso y el Lamaño es mucho 
menor que en las turbinas de ciclo abiertoj por lo que pueden 
conseguirse grandes potencias sin dimensiones excesivas. 
Los gases corrosivos no atraviesan al grupo compresor-tuibina. 
Puede utilizar cualquier combustible. 
El gobierno de la potencia es muy sencillo, bastando variar el 
peso especifico del fluido utilizado sin modificar la tem'peratuia 
ni el regimen. Al no variar el regimen, el rendimiento no tiene 
mas variacion que la pequena debida al numero de Reynolds. 
El arranque se simplifiea reduciendo la presion a la a mosferiea 
o a un valor menor. 
La utilizacion de este ciclo tiene que ir forzosamenie unida> al 
uso del refrigerador y cambiador de calor. Esto es evidente, te-
niendo en cuenta que el rendimiento termico aumenta al dismi-
nuir To, y las altas temperaturas de los gases de escape. Debi-
do a las altas presiones, el coeficien e de transmision de calor 
de Ios gases al metal mejora, con lo que la pared se encuemra 
mas frfa. 
Varias son las posibilidades de realizacion de ciclo. Expon-
dremos los seguidos por la casa suiza «Escher Wyss» y ;ioi 
la «Westinghouse Company», asi c o m o olía funcionando 
con C02 . 
El esquema de la turbina «Escher Wyss» esta representaJo (n 
la figura 10. Es completamente cerrado, por lo que puede uti-
lizarse cualquier gas. Como veremos, nos conviene que tenga un 
elevado y, para mejorar el rendimiento, y el ma? or peso especí-
fico* posible, con lo que di«minuyen las secciones de paso y el 
Cómp'/v ¿re 
¿?e///y'?títe&' 
Fig. 10 
salto de entalpia en la lurbina. Los gases mas favorables Son los 
monoatomicos, y entre ellos el vapor de Hg, seguido de Xenon, 
Kiipton y Argon, por este orden. Todos ellos tienen y = 1,66, y 
sus pesos especificos van de 200 a 40. El Hg. tiene el inconve-
niente de licuarse a 310° C. 
El gas pasa del compresor al recuperador de calor, donde se 
caiiema. y de ¡Jii a ia camara de comoiut-ón, sin mezclaise con 
los gases de la combustion. Pasa a continuacion a la turbina, al 
recuperador, y, finalmente' al refrigerador de agua. El man lo 
se efectua mediante dos botellas ds gas a baja y alta presion y con 
regulador centrifugo. t , 
Al crecei la caiga SJ able la valvula de la botella de ,''.ta 
y pasa gas a presion al circuito. Si disminuye la carga se abre 
la valvula de la otra botella, en la que penetra parte del gas 
del C'Acuito. 
El ciclo es el indicado a continuacion, que tiene la difeiencia 
lespecto al normal de seguir una compresion (0-1) isoterma. Esto 
se consigue industrialmen e dividiendo el compresor en varias 
liartes con refrigeradores inteimedios. Tambien podria conseguir-
ss una expansion (3-5') isoteima, ponienJo entre cada dos c-
calones de la turbina pequenas camaras ríe combustion. 
En ausencia de recuperador de calor, el ciclo de mejor len-
dlmiento para iguales temperaturas y presiones extremas, es el 
normal 0 - V, 350, cu? o valoi es. 
<-> ( r:i - T s ) - < - : p ( »,— T o ) 
T (T 3 — 0 j ) 
Tn 
(53) 
S, * $, - , 
Fig. 11'.— Ciclo c^r/ndo «.Escher Wyss». 
En efeclo, al utilizar el ciclo 01350 aumentamos el trabajo 
con el area 011', pero a costa de una energia de combustible 
Sx 11 So mucho mayor. El rendimiento del ciclo sera: 
'i2 
P * I , • T6) — A S . T 0 
C p (T 3 T Ti0)-
(54) 
Si utilizamos recuperador de calor, la cosa cambia totalmcn-
te, pues en cualquiera de los dos casos, la temperatura del aire 
comprimido solo puede alcanzar la temperatura T¡¡ de los gases de 
escape, y eso suponiendo un lendimiento unidad con el lecupe-
rador. En el ciclo «Escher Wyss» recuperamos toJa la eneigia 
calorifica de los gases, mientras en el normal solo una pequena 
1 
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parte. En ambos casos la energia, del combustible es CP (T3 — TG) 
y los rendimientos respectivos. 
C (T 3 — T.) — C (T — T 0 ) T 
p (, , - 5) 
2. (TI 
1=1 
o T (55) 
C„ (T„ — T=) - S . T 0 A S T 1 
' P _. i . c__ __ — 
'
8
 Ci) (T3 — Ts) C„ TQ
 1 J A (56) J
-T" 
Como: 
á S = C •^7- — R 
T p 
el A S para una relacion de conipresion mo vale: 
A S = R l m0 
y, por tanto: 
AS R 
C C 
P P 
L Hn = 7 - l 
I T 
' n m o 
(57) 
(58) 
(59) 
con lo (jue: 
Y) = = 1 
f — 1 'n m o T 0 
1 Í'ÍQ 
J T_ T8 (60) 
Como dijimos, crece con Y y al disminuir mo. 
Para ni
 0 = 1 vale y¡ = 1 
T3 
Todavia es mayor el rendimiento del ciclo 0135,0 (con re-
cuperador) : 
, AS . Tj — A S . T 2 
3
 A S . T a 
T c 
T3 
(61) 
igual al ciclo de Carnot. 
En el ciclo de la «Escher Wyss» da rendim'ientos del 60 %, 
aproximadamente intermedios entre los dados por el ciclo normal 
abierto por Carnot, para iguales temperatuias y relacion de com-
.presion. Todo esto es suponiendo que no hay perdidas. En la prac-
tica puede obtenerse un rendimiento de 32 %. La variation del 
rendimiento con la potencia se debe unicamente a las perdidas 
en las camaras, pues la suma de las demas se mantiene practi-
camen e constantes. 
Arthur W. Judge2 ha hecho una comparacion de los ciclos 
cerrado, abieito de Carnot para un gasto dado y en las mismas tem-
peraturas extremas. Los resultados para Ta = 900° K. y To = 
= 290° K. se exponen en la figura 12. 
La casa «Westinghouse» ha realizado otro ciclo en que les 
gases de la combustion se mezclan con el flúido comprimido. La 
presion en la admision del compresor es de 10 K/cm2, y la rela-
cion de compresion 4. 
Debido a esta disposicion, tanto la camara como la turbina y 
el compresor da un tamano mucho menor a las de «Escher Wyss». 
Sin embargo, dadas las altas presiones, se necesita un grupo com-
presor-turbina auxiliar que suministra el aire necesario para 
la combustion a la presion conveniente. La disposicion practica se 
ve en la figura 13. El aire entra por x y a traves del compiesor 
„ tOG 2QQ SOO _f 
PoifflTCi3 e&pPC/pCij Air/Vy ¿"¡Sp 
Fig. 12.—Comparación de los ciclos abierto y «Escher Wyss» 
con el de Carnot. 
auxiliar C pasa a la camara de combustion B. A la salida de 
la camara el flujo de gases se divide, pasando parte a la turbina 
auxiliar y de allí a la atmosfera y el resto por la turbina princi-
pal al recuperador de calor, refrigerador y compresor princi-
pal, con lo que se cierra el ciclo. 
Un ciclo semejanle se ha estudiado en Inglaterra, pero a menor 
presion, por lo que no necesita el compresor auxiliar. Utili-
za como fluido el C02 , y no admite mas aire que el ne-
cesario para la combustion; el exceso de C02 lo expulsa al ex-
terior. 
Estas dos soluciones tienen el inconveniente de someter al 
compresor y a la turbina al ataque de gases corrosivos. 
De todas estas soluciones, la unica posible en Aviacion pa-
lece ser el motor «Com'pound», pues si bien el peso y tamano es 
muy superior al de los turbo-reactores, es semejante al de los 
motores de embolo y tiene un rendimiento (40 %) muy superior 
al de ambos a todas las alturas de vuelo. Su rendimiento es tam-
bien superior al de un turbo-reactor con recuperador, refrigerador 
y recalentador. 
]=Q 
Fig. 13.—Diagrama de la turbina Westinghouse. 
El motor «Compound» presenta la ventaja sobre el normal de 
embolo de la carencia de bujfas, valvulas, mando de distiibu-
cion, etc. Su consumo es del orden de los 160 - 200 gr/CV/hora 
al nivel del mar, y en todo lo anterior hay que tener en 
cuenta que no se ha contado con el empuje suplementario de 
salida. 
7 
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V I 
COMBUSTION Y COMBUSTIBLES 
ALIMENTAC16N Y REGULACI6N 
COMBUSTION. 
En principio, el proceso de la combustion podria considerarse 
como caso el fundamental de la lurbina de gas, }a que es aqui 
donde se sum'inistra la energia calorifica para su transforma-
cion en energia mecanica, y cualquier perdida afecta direcla-
mente el rendimiento termico general. En la practica, sin embar-
go, generalmente recibe menor atencion que otros componentes, 
quiza a causa de la exis'encia de una extensa recopilacion de 
datos obtenidos en las tecnicas de hornos de combustion y mo-
tores alternativos, y por el hecho de que los continuos avances 
lealizados han sido en su mayor parte empiricos. No obstante, 
el proceso de la combustion tiene una considerable base teoriea 
en los resultados de invesligaciones fisicas y quimicas y en las 
realizadas en los últimos años en el mecanismo de la combustion 
en Ice ciclos Otto y Diesel? de los cuales en alguna medida se 
a"\uda el analisis de las condiciones existentes en la turbina de 
gas. No obstante, los datos para el desarrollo de las camaras de 
combustion han sido adquirirlos casi lotalmente por medios expe-
rimen'slefi, aunque guiados por algunos principios generales, y 
hasta el momento actual es casi imposible producir una camara 
de combustion a partir de los datos previos de diseño sin tenor 
que realizar gran cantidad de experimentos y modificaciones me-
diante ensayos. Aunque actuglniente las camaras de combustion 
buenas lienen un rendimiento lo menos del 98 % sobre una gran 
parle de la zona de trabajo, con unas perdidas de presion meno-
res del 5 %, se continúa trabajando para su mejora. Se ha ga-
nado mucho en cuanto a la reduccion de tamano, particularmente 
para motores de avion, como asimismo en seguridad y duracion, 
aparte del factor esencial del establecimiento de un cuerpo de 
datos utilizables en un anleproyecto y necesarios para proporcio-
nar unas carac enéticas convenientes. 
El mecanismo de la combustion es excesivamente complejo y 
se conoce impeifectamente, particularmente en lo que se refieie 
a su aplicacion en la turbina de gas, donde el proceso esta afec-
tado por factores qufmicos y aerodinamicos. Aunque hay una 
cierta semejanza basica en todos los disenos de camaras de com-
bustion, la carencia de informacion fundamental ha conducilo 
a una variedad asombrosa de los detalles de diseño, cuya gran 
diversidad indica que no ha sido hallada la solucion optima. 
Una variable basica es la naturaleza del combustible usado 
y la manera de su inyeccion. Para muchas aplicaciones industria-
ies, el carbon es el combustible mas utilizable por razones eco-
nomicas; pero en el caso* de las tuxbinas de gas toda la atencion 
esta concentrada en combustibles liquidos y gaseosos, ya que el 
empleo de combustibles solidos en turbjnas de gas esta en su in-
fancia, y, aunque se manifiesta promeledor, no existe experiencia 
real utilizable. 
En las turbinas de gas la mayor parte del peso esta destinado 
al compresor- y turbina, lo que hace totalmente necesaria en la 
construccion de las camaras de combustion el empleo de laminas 
de metal para que resulte una construccion ligera, con una vida 
acep:able. Actualmente el tubo de llamas, que es la parte de ia 
camara que trabaja en condiciones mas duras, llega a tener una 
vida de unas trescientas horas de funcionamiento. 
Las condiciones esenciales que se exige a una buena camara de 
combustion, son: 
a) Obtencion de rendimientos de combustion altos, cosa nece-
saria a causa de que el consumo de combustible es en la mayoiia 
de los casos grande y no podria admitirse un aumento posterior 
debido a perdidas de combustion. 
b) Las perdidas de combus:ion a traves de las camaras deben 
ser lo mas bajas posibles. Esta necesidad es evidente cuando se 
considera que las perdidas de presion reducen el rendimiento ter-
modinamico del ciclo. 
c) Se exige el funcionamiento sobre una amplia gama de rela-
ciones aire/combustible y gasto de combustible, siendo esencial 
mantener la estabilidad de la combustion y el rendimiento en 
dicha gama. Los valores norm'ales, en peso, para la relacion 
aire/combustible, oscilan alrededor de 60 a 120, pero para evi-
tar la posibilidad de extincion de la llama en vuelo se ha con-
siderado necesario man'cuer estable la combustion hasta valores 
algo superiores a 300. 
d) Se exige una temperatura de salida uniforme, lo que i¡m 
plica un alto grado de mezcla de los gases de combustion en la 
entrada de la turbina. 
e) Seguridad de funcionamiento en tierra y en vuelo. 
/) Ausencia de depositos ele carbon en la camara. 
g) Auseticia de fallos mecanicos o deterioro de las distintas 
partes, de manera que la camara de combustion pueda tener tina 
vida razonable. 
Los fac'ores predominances son, quiza, la necesidad de tener 
una gran relacion de calor producido por unidad de volumen, y 
el bajo nivel de temperatura final de los gases que se necesita, 
entre 600 y 800° C. En la tabla I estan indicadas las intensida-
des caracteristicas de algunas combustiones corrientes, en donde 
se ve que el nivel de intensidad de combustion que se necesita 
en la turbina de gas excede en mucho del ob:enido en procesos 
de combustiones industriales. Es comparable con el obtenido en 
un motor y solamente sobrepasado en procesos muy especiales ta-
les como en cohetes, en los que la ausencia de nitrogeno atmus-
ferico es una diferencia fundamental. 
La significacion del bajo nivel de temperatura final de los ga-
ses es que este es inferior a la tempera!ura a la que puede es-
perarse tenga lugar una rapida combustion del combustible ori-
ginal o de sus productos de descomposicion. Esto introduce la 
posibilidad de que puedan ocurrir perdidas de combustion sin 
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aparicion de salida de l l amas ; tales perdidas estan asociadas 
bien con el combustible que lia pasado a traves de la camara sin 
quemar o bien con productos de reaccion que han sido enfriados 
por exceso de aire. 
Es tas exigencias son fundamenlales al ciclo de turb ina de gas 
y su importancia no ha cambiado apreciablemente en los disenos 
de motores mas recientes, a pesar del uso de otros dispositivos 
mecanicos y de ciclos mas complejos. 
El pr imer problema fue desarrollar un sistema que cumpliese 
las exigencias esenciales, y era inevitable que deberia ser resuel-
to en prím'era instancia empir icamente . Pero el motor de tur-
bina de gas no era una mera invencion empirica, } la segun-
T A B L A I 
I N T E N S I D A D E S DE COMBUSTION EN P R O C E S O S R E P R E -
S E N T A T I V O S (Ref. 1) 
Condiciones 
de trabajo 
Intensidad de 
combustion en 
Kcal/hora . m3. 
atmosfera 
D a m a Bunsen, gas 
de ciudad 
Llama a a l ta pre-
sion mezcla gas 
de ciudad a i re . . . 
Inyec ores c o m er-
ciales de «fuel-oil». 
Combustion d e car-
fa 6 n pulverizado 
al aire l ibre ... 
Quemadores de pe-
troleo 
Motor de avion (4 
tiempos) 
Motor de la V- l . . . 
Cohete de polvora. 
Cohete V-2 
i urninas L.G avión. 
B a j a presion. 11,6.10° 
M a x . airea-
cion. 
C o m b u t i ion 97,4.10 1 ' 
abierta. 
C o m b u s t ion 0,80 a 1,8.101' 
abierta. 
Tambño de par- 0,4 a 6,210° 
tteula de 100 
a 20 micras. 
0,3 a 1,62.10'' 
Tiempo de 
reacidn en 
segundos 
0,005 
0,01 2.400 r. p. m., 35.10'' 
indice octano 
igual a 110. 
16.10° 
74.101" 
M a x i m o em- 98.10° 
puje. 
Condiciones ele lo.5 a ob,6.1U 0,01 a 0,U¿-5 
proyecto. 
da necesidad obvia era ganar un suficiente conocimiento del pro-
ceso de combus ' ion para hacer posible la prediccion de los cam-
bios de actuaciones de sistemas dados y el proyecto racional de 
nuevos sistemas. E l segundo problema era, por lo tanto , el de la 
investigacion. El trabajo en ambos campos se simplificó por el 
hecho de que el proceso de la combustion pudo aislarse de las 
complicaciones mecanicas del compresor y turbina (diferencia con 
el motor de embolo) y pudo examinarse sobre una razonable es-
cala experimental . Ademas , existe la venlaja de ser un proceso 
continuo. 
TlPOS DE/ CAMARAS 
Las camaras de combustion pueden clasificarse e n : 
1.° Camaras s epa radas : Tan to el gasto de aire como el de 
combustible se repar te en un cierto número de camaras , traba-
jando todas ellas en identicas condiciones y comunicandose cada 
una con las dos adyacentes por intermedio de unos tubos de In-
lerconexion. A su vez, se clasifican e n : 
el) Camaras de flujo inverso: Las llevaban los motores Whittle 
y los pr imeros modelos derivados de ellos. Sus principales carac-
teristicas son: Reducen la longitud del arbol motor. Se compen-
san las dilataciones de las camaias . Los gases circulan a menor 
velocidad teniendo el inconveniente de presentar mayor seccion. 
Tienen peor rendimiento , ya que presentan mas perdidas por :o-
zamiento. Su construccion es mas cara y mas Iaboriosa. 
b) Camaras de flujo d i rec to : Las tienen los motores Rolls-
Royce, De Havil land, etc. Hoy dia son las mas utilizadas. Tienen 
el inconveniente de exigir jun tas de dilatacion. 
2.° Camara anu la r : Como su nombre indica, es una camara 
unica de forma anular , a la que se suministra el combustible me-
diante varios in}ectores. Actualmente es utilizada en los tur-
bo-reactores Metropol i tan Vickers, West inghouse, etc., y fue em-
Fig. 1.—Camelia Lucas, de tipo de flujo recio, del turbo-
leactor De Hcwülané Goblin II. Leyenda; 1 cubierta, exte-
rior.—2. Tubo de llamas.—3. Inyeclor.—4. Aletas de turbu-
lencia.—5. Caperuza anterior peí forada.—6. Mampara cor-
tafuegos.—7. Agujeros de comunicación.—8. Tubos interco-
nectadores—9. Junta de dilatación.—10. «Cártei» unión con 
la diiectriz.—11. Directiiz.—12. Enliada de aire. 
Bujía e i/iyecfor 
Secciú/l XX 
Fig. 2.—Cámara de tipo anular del turbo-reactor Metripohtan 
Wickers F-2. 
pleada en los motores a lemanes B. M. W. Su principal ventaja 
estriba en la menor seccion frontal que proporciona al motor. Su 
mayor inconveniente consiste en que son de algún peor rendi-
miento que las cam'aras y son de mas dificil diseno para que pro-
porcionen buenos rendimientos . No obstante , son de un gran por-
venir. 
En todos los tipos de camaras de combustion que acabamos de 
resenar hay una caracteris t ica comun de proyecto. Es ella la 
disposicion de su par te interior que se separa en dos zonas: una, 
Proceso 
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¡jaia la combustion propiamenle dicha, con el denominado aire 
«piimario», y otra, envolviendo a la primera, por la que circula 
el aire denominado «secundario». Esta disposicion viene obiiga-
da por la gran cantidad de aire, en relacion con la de combusti-
ble, con la que han de funcionar las turbinas de gas. 
Separando el aire de esta manera, se produce la combustion 
con el aire primario con una relacion en peso con el com'bus'ible 
del orden de 15-18 : 1, es decir, practicamcnte la relacion estricta 
para que se realice la combustion de un modo completo. El aire 
secundario circula lodeando el tubo de llamas, penetrando poco 
a poco a traves de orificios, con lo que se va leduciendo la tem-
peratura y homogeneizando la mezcla. En la zona de la combus-
tion de la temperatura es del orden de los 2.00üu C, pero en la 
salida de la camara de combustion el aiie secundario la ha ido re-
bajando has a el limite tolerado por la Uubina (850,J C , como 
maxim'o). Con esta disposicion se tienen las siguientes ventajas: 
aunque la relacion nominal aire/combustible en las turbinas de 
gas suele ser del orden de 60 : .1, debido al necesario equilibrio 
entre las potencias del compresor y de la turbina hay que iría 
aumentando a medida que el icgimen disminuye y se aparta del 
Fig. 3.- Disposición inteiior de la cámain de cemhustión 
del turbo-teacior De Havillané Goblin. Leyenda: 1. Entra-
da ¿el aire «p'imalio»,—2. Entiada del aire ^secundario.— 
3. Inyector.—4. Aletas de. tul bidencia.—5. Tubo de intei-
conexión, X comunica con el ave secundaiio, e Y con el 
primario,—(¡. Tubos de comunicación por los que el abe 
penetia y se mezcla con el primario 7. Aiie secunda'io 
residual. 8. Teimopar. 
nominal, pudiendo llegar a ser del orden de 150 : 1 en los legi-
menes bajos. Pese a estas grandes relaciones de aii e/combustible, 
la camara no pierde apenas caracteristicas, ya que en la zona de 
la combustion la proporcion de aire es mucho menor. Ademas, 
el tubo de llamas va refrigerado por el aire secundario relativa-
mente frio, con lo que se disminuyen las perdidas de calor por 
las paredes y no se hace necesaria la utilizacion de material es-
pecial para la envolvente exterior. Como vemos, pese a las gran-
des cantidades de aire con que han de funcionar las turbinas de 
gas, puede decirse que verifican la combustion en unas condi-
ciones parecidas a las de un motor de explosion, en cuanto a la 
relacion aire/combustible se refiere. 
Pérdidas y rendimientos. 
Las camaras de combustion tienen diversos tipos de perdidas 
de funcionamien.'o. Ademas de los efectos de disociacion, que se 
traducen en un menor inciemento de temperatura, y de las inevi-
tables perdidas de calor por las paredes, siempre pequenas por 
las causas resenadas, y porque los gases circulan con gran velo-
cidad (velocidad de entrada del orden de los 80 m/seg.-velocidad 
de salida del orden de los 100-140 m/seg.), en las camaias de 
combustion se producen perdidas de presion y perdidas de com-
bustion incompleta. Las perdidas de presion se deben a los fenó-
menos de rozamiento siendo necesario tambien en su parte final 
que se produzca una pequena caida de piesion, a fin de acelerar 
el gas que ha de entrar en la turbina. En to'al la caida de pre-
sion es pequena no sobrepasando del 3-5 %. 
El rendimiento de una camara de combustion se define por la 
relacion entre el incremento de temperatura real conseguido, y 
el teorico que se produciria si no hubiera perdidas de combus-
tion. Por esta razon, y por la necesidad que hay de que llegue 
el gas en perfectas condiciones a la turbina, sin puntos inflama-
dos que pudieran deleriorar los alabes, ha de procurarse que ¡.i 
cdm'bustion se realice de un modo completo durante el recorrido 
del gas a traves de la camara de combustion. Para ello se em-
plean diversos disposilivos que tienden a acelerar la combustion. 
El aire primario penetra en el tubo de llamas a traves de unas 
altas helicoidales que le producen turbulencia, factor que mejora 
notablemen'e la combustion. El combustible se inyecta mediante 
un chorro continuo finamente pulverizado, formando un cono de 
unos 80° en el vertice y animado con un movimiento de rotacion 
contrario al cute tiene el aire primario en su salida de las aletas 
de turbulencia De esta manera la mezcla se realiza intimamente 
y la combustion es mucho mas rapida Ademas se proyeera la cá-
mara de combustion para que en la zona del inyector se produz-
ca ujiíi baja presinn provocandose una pnrríente en sentido con-
trario a la ffeneral rle marcha dpi airp P)p esta forma npjmanppe 
mas tiemnn prt contacto el aire con la zona de invppcion de com-
bustiblp rlanrlra mas líemnn para rrue se mieme rle urt mnrlo com-
pletn Aflemas d las pnesHnnp- ci tadas la rlisnnsicinn r\p- orifi 
c'loa invpctn- 17 m l 
r siones de inyeccion 
t • 1 i d 
y otros var' f lisn de estudiarse 
fi 1 1 1 T 1 ] • • •. 
nn do que la combustión se realice con el mayor rendimiento po-
sible. 
En general, no deben considerarse satisfactorios rendimientos 
inferiores al 95 %, teniendo la mayoria de los turbo-reactores mo-
dernos rendimientos de la com'bustion en las condiciones nomina-
les no inferiores al 98 %. 
El rendimiento de la combustion viene afectado principalmente 
por la mezcla de aire que se consiga, pulverizacion del combus-
tible, temperatura de entrada y relacion aire/combustible. Con 
esle ultimo factor disminuye a medida que aquella aumenta. Por 
esta razon, y pese a la separacion del aire, las turbinas de gas 
no tienen buenos rendimientos en regimenes bajos. La disminu-
cion del rendimien'o con la temperatura de entrada es la causa 
de que decrezca al aumentar la altura de vuelo para las turbinas 
de gas que equipan aviones. Este resulta ser uno de los mas im-
portantes factores que limitan el techo del avion (fig. 4).' 
Combustibles. 
A los combustibles destinados a alimentar las camaras de com-
bustion de una turbina de gas, han de exigirseles los siguientes 
requisitos: buenas caracteristicas de pulverizacion, cuanio s-on 
inyectados en un chorro a presion centrifugado; rapidez ríe com-
bustion; ausencia de depositos carbonosos, alto poder calorifico. 
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Fig. 4.—Rendimiento de la combustión en función de la la-
lación aiie/combustible. 
Exis^e una amplia gama de hidrocarburos, combustible de ilto 
poder calorifico, que cumple las citadas condiciones. En general, 
las turbinas de gas trabajan peifealamente con cualquier tipo de 
hidrocarburo comprendido entre las gasolinas y el «gas-oil». Para 
los turbo-reactores y turbo-helices se prefieie generalmente el kero-
seno, pero hay varios de ellos que funcionan con gasolina, ¡Jirlien-
do adaptarse el sistema de alimentacion para que pueda funcio-
nar con ambos tipos de combustible. En las turbinas de gas para 
Fig. 5.—Sistema de regulación del tuibo-reactor Rolls-Royce 
Denvent V. Leyenda; 1. Depósitos de combuslib'e.—2. Bem-
ba eléctrica para impulsar el combustible desde los depó-
sitos,—3. Llave de cisrre en baja presión.—4. Filtro.—5. 
Bomba Lucas de embolitos múltiples de catrera variable, 
con resalador de presión y régimen máximo.—6. Regulador 
barométi ico (dosifica el gasto máximo según la velocidd'l y 
altur.a cíe vuelo).—7. Válvula reguladoia del consumo de 
combustible (mandada por el piloto).—8. Llave de cieñe en 
alta presión para parar el motor.—9. Acumulador de com-
bustible para la puesta en marcha.—10. Rampa de inyec-
tóles.—11. Bomba especial eléctrica para la puesta en 
marcha (de tipo de engranajes).—12. Equipos especiales 
para el encendido (dos por motor), compuesto cada uno 
de bujía e inyector de tobera cerrada accionadm por un so-
lenoide.—13. Tobera del inyector y solenoide.—14. Válvult 
para vuelos en invertido.—15. Conductos de drenaje.—16. 
Conductos de retorno. 
usos industriales y para el transporte terrestre y maritimo, se uti-
liza el «gas-oil». 
No resulta facil adaptar una tuibina de gas para que funcio-
ne con aceite pesado3 ya que es dificil eliminar los abundantes 
depositos carbonosos que pioduce. Esto es un inconveniente desde 
el punlo de vista industrial; ya que el aceite pesado es uno de 
los combustibles mas economicos. Al tratar de las aplicaciones 
de las turbinas de gas, indicaremos los intentos que se estan efec-
tuando para conseguir quemar en ellas satisfacloriamente carbon 
en polvo. 
* * * 
De los sistemas de regulacion no hacemos mention especial, )a 
que es un problema del que existe numerosa literatura, descri-
biendo sus oiganos y explicando su funcionamiento, no solamea e 
en revistas extranjeras, sino en algunos articulos aparecidos en 
nueslro propio pais. (.Ver, por ejemplo, J. Pellegero Bell, Ing. 
/ver. ; (íois"emas de alimenlacion de ton tuibo-ieactoies». i\sin -
tít ÍÍe sieionuiti't-ca, num. 73.) Solamente a tumo descripuvo nos 
¡mu aremos a insertar el sistema ele regulacion del motoi' ivolls-
Royce Deiwent V. (fig. 5). 
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VII 
APLICACIONES DE LA TURBINAS DE GAS AL TRANSPOR-
TE AEREO, TERRESTRE Y MARITIMO. INSTALACIONES 
INDUSTRIALES. CONCLUSIONES FINALES 
AlOTORES DE AVIACION 
Para la Aviacion ha sido fundamental el desarrollo experimon-
tado por las turbinas de gas, hasta llegar a ser un guipo moto-
propulsor perfeclamente idoneo para ella. Tanto en su veision 
Turbo-reactor, aprovechando directamente la energfa cinetica de 
chorro de salida para la propulsion, como en sistema Turbo-helice, 
utilizando la energia sobran e en el arbol motor para accionar una 
helice, son perfectamente aplicables a cualquier tipo de avion. 
El reducido peso por CV que puede lograrse, factor esencial en 
un motor de aviacion, asi como la pequena area frontal que pre-
sentan, hacen que mediante su aplicacion se haya logrado un 
avance considerable en las caracieristicas de los aviones. Con la 
utilization de los turbo-reactores, en los que el rendimiento de 
la propulsion crece indefinidamenle tendiendo hacia la unidad, 
y con los que facilmente se llega a potencias superiores a los 
10.000 CV., se ha dado un salto realmente impresionante en la 
o i >.i 
velocidad maxima alcanzada en los avioncs, que ha pasado de 
poco mas de 700 Km/hora (con motores de cilindros), a cerca de 
los 1.200 Km/hora (avion estadounidense Douglas «Skyrocket ^). 
A continuation procederemos a efectuar una comparacion entre 
los sifemas motopropulsores que se utilizan en Aviation (1). 
Especialmente dedicaremos nuestra atencion a la comparacion 
entre los motores derivados de las turbinas de gas (turbo-ieacto-
res y turbo-helices), con los de cilindros; pero, no obstante, algu-
n3S veces haremos referencia a los cohetes y termoireactores. 
Bajo muchisimos puntos dc vista pueden compararse entre si 
los distintos sistemas de p.opulsion. Podrian es'udiarse las carac-
teristicas motoras o propu'soras aisladamente, o bien, considerar 
tambien la aeionave que ?cciona el sistema motopropulsor, a lin 
de analizar los factores en que inteiviene, como la autonomia, el 
techo, el radio de action, velocidad maxima, etc., e'c. Asimismo, 
es necesario definir que elemento es el que se toma como basioo 
para establecer la comparacion; como, por ejemplo, al comparar 
los radios de accion debemos especificar que se hace para igual-
dad de combustible con peso consumido, o bien imponiendo un 
limite a la cantidad de combustible capaz de ser llevada a bordo. 
Es preciso, por frito, seguir una ordenacion logica que haga fá-
cil la co'm'paracion y destaque sucesivamente las ventajas e incon-
venientes de cada itipo. A continuation insertamos un cuadro ts-
quematico en el que se indican los factores mas importantes que 
deben compararse, el orden en que se efectúa y el elemento de 
comparacion. 
Un estudio detallado del cuadro que se adjunta nos llevaria a 
extendernos demasiado en estas cuesriones, sobrepasando la am-
pHtud con que quieren iratarse. Por esta razon nos limitaremos 
a comentar brevemente cada una de ellas, deteniendonos especial-
mente en las de mayor interes. 
Factoies esenciales de piimer orden.—Los denominamos de esta 
manera porque vienen impuestos por la idea basica del tipo de 
propulsion, independientemente de las caracteristicas de la aers-
nave o de las de utilization. Como al efectuar la comparacion se 
tomaran rendimientos reales y no teoricos, resultan dependientes 
de la realization practica del diseno ideal y2 por tanto, debera 
tomarse como elemento comparativo, es decir, el elemento que se 
toma igual en todos los casos, a fin de ee'ablecer la comparacion, 
el grado de perfeccionamiento logrado en el dispositivo m'oto-
propulsor. Nos referiremos, por tanto, a motores y propulsores 
con el ma) or perfeccionamiento que se ha conseguido en ellos en 
la actualidad. 
Tiataremos de los factores detallados en el cuadro comparati-
vo, o sea, de los rendimientos y consumos especificos, empezando 
para ello con la comparacion de los rendimien'os reales de los 
motores. 
Para un motor de cilindros alimentsdo con gasolina no podemoo 
esperar sobrepasar un rendimiento del motor del orden de 0,27. 
A regimenes elevados este rendimiento disminuye debido a la ue-
cesidad de alimentar el motor con mezcla rica a potencias pró-
ximas a las nominales. Con la altura, el lendimiento disminuye, 
y únicamente estableciendo una expansion en baja presion me-
diante el aprovechamienío de gran parte de la energfa de l^s 
gases de escape con una turbina destinada a mover el compresor, 
CUADRO DE COMPARACIÓN DE 105 5I5TEMA5 Oí PROPUL5ION 
(1) La mayor parte de la comparacion que a continuacion in-
sertamos, esta tomada de unos capftulos escritos por nosotros para 
el libro de Motores del Ingeniero Aeron&utico Sr. D. Federico Fer-
nandez Boba.dilla, 
FACTORES 
£SfNC/Al£S 
Consc/no c*»0vje 
Potencia 
TACTOfífS DSR/VADOS 
Oí ¿OS ANT£fl/Of?£S 
d*/ grafio moto-
pm/>a/sor mes" 
Jor/'o 
\?ACTOfíES SeCUNPÁSI¿% 
seria posible mantener el rendimiento aproximadamente constan-
te hasta unos 10.000 metros, peio de ahi en adelante decreceria 
rapidamente. 
En los tuibo-reactores o turbo-helices, ya que su rendimiento 
motor es casi analogo, se consiguen hoy dfa rendimientos de 0,21 
al nivel del mar y velocidad nula, psro cuando la velocidad y al-
tura de vuelo aumcntan, se incrementan en gran manera, llegan-
dose a valores del orden de 0,31 6 0,32. En la figura 1 estan re-
presentadas diversas curvas tipicas de rendimientos, trazadas en 
funcion de la altura y a diversas velocidades. Para el motor de 
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035 
0.30 
0.25 
0.20 
olí 
0.10 
mrbo-react° 
_ Motoresdeci/mc/ros 
>¿ 
- Turbe 
•* 6 
Fig. I 
10 
549 
200 400 6O0 &0Q 10O0 VKffllh 
Fig. 2 
cilindros no se ha fijarlo velocidad alguna, ya que su influencia 
es de poca consideracion y se ha supuesto su constancia hasta 
unos 10.000 metros de altura. Puede observarse que el rendimien-
to del turbo-reactor llega a superar al del motor de cilindros cuan-
do la velocidad y alturas son suficientes. 
Los rendimientos de la propulsion se comparan en la figura 2. 
En ella puede apreciarse la gran ventaja que presenta la hé-
lice para velocidades inferiores a los 800 Km/hora, y , sobie todo, 
a velocidades medias. En cambio, el turbo-reactor nos ofrece un 
campo ilimilado con vistas a incrementar la velocidad, ya que su 
rendimiento aumenta sin cesar tendiendo proximamente a la uni-
dad. En esto estriba una de las principales ventajas de la pro-
pulsion por reaccion, ya que la helice, por su indole especial de 
producir la propulsion, lleva en si misma un limite en la velo-
cidad por encima del cual no podria nunca volarse. Con el em-
pleo de helices contra-rotatorias se mejora este limite, pero siem-
pre sigue existiendo. 
La turbo-helice tiene un rendimiento muy parecido al de la 
helice ordinaria. Se ob'iene facilmente con la formula: 
"1p = x'/¡Ph + ( 1 ~ x ) ' V 
en la que ijpii es el rendimiento de la helice, ijpt, el rendimiento 
propulsivo del chorro de gases, y A, es la relacion entie la potencia 
de la helice a la potencia total destinada a la propulsion (del 
orden de A = 0,8). Este rendimiento de la turbo-helice no llegaria 
nunca a anularse, pues por encima de los 800 Kms/hora ceria 
a la quinta parte del que tendiia si toda la po>encia se destinase 
a turbo-reactor exclusivam'ente, y por tanto, con su rendimiento. 
Tambien se ha incluido el rendimiento del cohete, que queda 
para las velocidades de las figuras, muy por bajo de los an-
teriores. 
El empuje propulsor se consigue lanzando hacia atras una masa 
de aire o gases a una cierta velocidad. Para lograr un empuje 
dado, puede lanzarse una gran masa con pequeha velocidad (hé-
lice), o bien una masa pequeña con gran velocidad (cohe'.e), que-
dando el turbo-reactor en una zona intermedia. Bajo el punto 
de vista del rendimiento propulsivo, en los propulsores no autó-
nomos (helice y turbo-reactor) interesaria impulsar una gran 
masa de aire con poca velocidad. En cambio, en un propulsor 
automatico (cohete) podria llegar 3. ser mas conveniente el se-
gundo tipo de propulsion, el rendimien'o es m'aximo cuan-
do la velocidad de vuelo es hmal a la velocidad de salida de los 
gases de escape. 
Mas interesanle que el estudio aislado de los rendimientos del 
motor y de la propulsion es del global, producto de ambos, ya 
que nos da una idea total del grado de calidad el sistema moto-
propulsor. En la figura 3 se insertan los graficos que aclaran esta 
cuestion, y sobre ella podrfan hacerse consideraciones analogas a 
las que efectuamos cuando se es'udiaron los rendimientos de la 
propulsion. 
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Factores esenciales de segundo orden.—Analogamenee a los de 
primer orden, son esenciales porque dependen directamente de la 
idea basica del tipo de propulsion, ahora que en ellos lo que se 
compara es una caracteristica de diseño en vez de una de fun-
cionamienlo, es decir, se compara el peso y tamaño del grupo 
motopropulsor para una misma potencia. Podia efectuarse esta 
comparacion de varias maneras, 'tomando igual pofencda del 
motor o con la potencia útil, lo que seria mas logico, pues se 
haria intervenir las caracteristicas del propulsor. En el cuadio 
que insertamos a continuacion no se ha tomado ningún factor 
1 « ^ T ^ - l 
; 
U 
r%< 
«it., 
c« *»?• 
Y .0 V \ 
Motor de cilindr 
y helice 
Peso del motor/potencia del mismo 0,37 Kg/CV. 
Peso total del grupo motopropulsor e instals-
ciones complementarias/potencia 0,9 Kg/CV. 
Potencia del motor/area frontal 37 CV/dm12 
Peso itotal/potencja atil a 600 Km'/hora 1,1 Kg/CV. 
Idem a 800 Km/hora 1,54 Kg/CV. 
[dem a 1.000 Km/hora — 
Potencia útil a 600 Km/hora/area frontal ... 31 CV/dm2 
Idem a 800 Km/hora 21 CV/dm2 
Idem a 1.000 Km/hora 
Turbo-reactor 
0,085 Kg/CV. 
0,13 Kg/CV. 
65 CV/dm2 
0,24 Kg/CV. 
0,18 Kg/CV. 
0,09 Kg/CV. 
36 CV/dm2 
48 CV/dm2 
60 CV/dm2 
Turbo-helice 
0,19 Kg/CV. 
0,33 Kg/CV. 
50 CV/dm2 
0,43 Kg/CV. 
0,55 Kg/CV. 
39 CV/dm2 
30 CV/dm2 
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igual en los tres motores. Lo que hemos hecho ha sido tomar 
magnitudes relativas, a fin de poder es'ablecer la comparacion 
para cualquier potencia que tengan los motores (siempre que 
sean del mismo orden). 
Este cuadro esta hecho tomando como referencia un motor de 
cilindros de tipo refrigeracion por liquido, un turbo-reactor de 
compresor centrifugo de dos caras activas (Rolls-Royce) y una turbo-
helice de com'presor axil. Los datos de potencia estatica del motor se 
refieren en el motor de cilindros a la potencia al freno, en el 
turbo-reactor a la energia cinetica producHa por se^un lo en 
la turbo-helice a la sum'a de las dos clases le potencia. La po-
tencia util en el grupo motor-helice se mide multiplicando la 
potencia del mryor por el rendimiento de la helice, en el turbo-
reactor en igual forma, pero teniendo en cuenta que la poten-
cia varia con la velocidad, o lo que es lo mismo, multiplicando 
el empuje por la velocidad y en la turbo-helice mediante la com-
binacion de ambas. Todos los datos estan tomados al nivel 
del mar. 
Puede observarse la gran ventaja que presenta bajo este pun-
to de vista el turbo-reactor, siguiendose la turbo-helice y que-
dando el motor de cilindros con caracteristicas muy bajas. 
Factores derivados.—Los denominamos asi porque puede dedu-
cirse su comparacion de los lesultados obtenidos en los anterio-
res. El elemeni'o comparativo tomado igual en todos ellos es 
el avion. En estas condiciones, el grupo motopropulsor que se 
instate viene impuesto por las caracteristicas mas importantes 
que se quieren ohtener con el avion. Para un caza, por ejemplo, 
lo que interesa es la mayor velocidad posible, tanto horizontal 
como de subida. En este caso se fijaria la car fía. 3.l3.r maxima 
y la autonomfa minima del avion, siendo el turbo-reactor con su 
poco peso (lo que permitiria instalar uno de gran potencia) y 
magnificas caracteristicas ÍTuien nos daria mayores velocidades. 
En cuanto a la velocidad del crucero, se puede decir lo si-
guiente: los turbo-reactores son motores diseñados para funcionar 
a elevado regimen, perdiendo rapidamente caracteristicas cuando 
se apartan del nominal. Esto es un inconveniente en estos motores, 
obligandcles a i'ener un regimen ríe marcha lenta muy elevado 
(3.000-3.500 r. p. m.). Por esta razon, tambien es alto su regi-
men de crucero, estimandose aproximadamente en 0,9 del no-
minal. Por esta consideracion, en aviones analogos equipados con 
motores de parecida potencia, tendria mayor velocidad de cru-
cero, el que lleva turbo-reactor, despues el de turbo-helice y, fi-
nalmente el de m'otor de cilindros. 
El techo de un avion equipado con turbo-reactores es mas eleva-
vado que con ningun otro tipo de motor. Se han llegado a al-
canzar alturas del orden de los 18.000 metros. 
Para poder comparar los radios de accion de un mismo avion 
equipado con sistemas propulsores diferentes, fijarfamos las ca-
racteristicas del grupo motopropulsor mas conveniente en cada 
caso, sirviendonos de los da'os aerodinamicos y eetructurales del 
avion y de los de regimen y consumo de crucero de cada motor, 
con objeto de obtener el minimo consumo kilometrico para cada 
uno de los grupos instalados, pero teniendo en cuenta las carac-
teristicas de despegue que nos fijan un valor minimo del empu-
je estatico. Determinado de esta manera la potencia, peso y 
tamano de cada mofor, se completaria el peso maximo total fi-
jado para el avion (igual en todos ellos) con la carga de combus-
tible, resultando esta mayor para el equipado con turbo-reactor, 
despues para el de turbo-helice ys finalmentes el de cilindros, 
a causa del m'enor de los dos primeros. En estas condiciones nos 
lesultaria un radio de accion maximo para el avion que llevase 
turbo-helice, siguiendole a poca distancia el equipado con mo'ox 
de cilindros y con un valor bastante mas bajo para el de turbo-
reactor. 
Los cohetes tienen muy malas caracteristicas en cuanto a 
radio de accion, debido a su bajo rendimiento durante el despe-
gue y a la necesidad de llevar en la aeronave el carburante. 
Con vistas a la aviacion civil para lineas de pasajeros, no se 
puede efectuar la comparacion en la forma que lo hemos hecho. 
Hay que fijar la carga de pago y el radio de accion, resultando 
diferentes tanto los aviones como los motores en cada caso. Con 
las condiciones que se fijaron y diseñado el avion mas conve^ 
niente en cada caso, resultaria para la turbo-helice algo mas 
pequeño y ligero, y teniendo el motoi alguna menor jaotencia de 
despegue. Pese a ello, la velocidad de crucero resultaria mayor, 
resultando, por tanto, un menor tiempo de viaje. El consumo total 
de combustible seria del orden del 90 por 100 del que tendria 
el avion equipado con motor de cilindros y helice. Finalmente, 
como el keroseno es mas barato que la gasolina, resulta que el 
gasto por Tm/Km. de car°"a de mgo es inferior para la turbo-
helice con un ahorro del 30 - 36 por 100 en comparacion con el 
del avion equipado 'con mo'or usual. 
El avion civil equipado con turbo-reactores proporciona un 
elevado gasto por Tm'/Km., y tiene un radio de accion relativa-
mente reducido. No obstante, debido a su gran velocidad, co-
modidad y hasta su ma) or seguridad, hace posible su empleo; pu-
diendo compensarse su mayor consumo con un aumento en la 
tarifa, justificado por las ventajas reseñadas. En la actualidad exis-
ten dos aviones comerciales equipados con turbo-reactores. Son 
el De Havilland Comet y el Avro Canada Jet Liner, ambos mag-
nificos y de elevadas caracteristicas. 
Factores mecánicos.—Son los que dependen de las cualidades 
constructivas y mecanicas del motor, incluyendose en ellos la fa-
bricacion, coste, mantenimiento y la vida del motor. 
La fabricacion de un turbo-reactor es realm'ente mas facil que 
la de un motor de cilindros de gran potencia, una vez que se 
tiene la necesaria experiencia y se dispone de maquinaria espe-
cial. En donde radica el ma? or inconveniente es en la cuestion 
de aceros especiales, ya que se ulilizan en muchos organos y han 
de ser de alta calidad. Esto eleva el coste de la produccion, 
debido a su alto precio y severa vigilancia de fabricacion que 
se exige. Por otra parte hay que tener en cuenta que un 
turbo-reactor exige un 20 por 100 menos de su tiempo de fabri-
cacion, lo que contribuye a reducir su precio de coste. 
Pese a los avances metalúrsicos que se han ido logrando, la 
duracion de los alabes moviles de la turbina y tubos de llamas 
es corta, no sobrepasando las 300 horas. Pueden cambiarse inde-
pendientemente del resto del m'otor, ya que las oirás piezas im-
portantes tienen una duracion mucho mayor. Bajo este punto de 
vista, los motores de cilindros son mucho mejores, ya que en 
ellos los periodos de revisiones importantes suelen ser de unas 700 
horas. 
Finalmente, mencionaremos que, cohetes y termorreactores, por 
su indole tan sencilla y ausencia de mecanismos, aventajan a los 
demas tipos de motores respecto a los factores acabados de con-
siderar. 
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Factores secundarios.— Aunque se les denomine asi, tambien tie-
nen importancia esencial, sobre todo1 el aspecto de la seguridad 
de vuelo. 
Dado el es ado actual de desarrollo de los motores usuales 
y de los nuevos eistemas propulsores, seria aventurado el afir-
mar que un turbo-reactor tiene un funcionamiento mas seguro, 
que el de un motor fie cilindros. Ahora bien, lo que si puede 
afirmaise es, que como todo mecanismo sencillo, en la actua-
lidad o al menos en un pioximo futuro, el turbo-reactor o la turbo-
helice han de tener un funcionamiento mas scfíiiro Í7UC el del 
mo'or ele cilindros, m'ecgiiismo complejo con 21'¡in cantidad de 
organos en movimiento alternativo y diversidad de instalaciones 
auxiliares. 
Otro factor que debe tenerse en cuenta es la aminoracion del 
riesgo de incendio que supone el empleo del keroseno, ya que 
tiene una elevada temperatura de inflamacion espontanea, con 
lo que se evita uno de los ma} ores peligros y el que máfr preocu-
pa a los pasajeros de la aviacion civil. 
Tambien debe señalarse que un avion equipado con un tuibo-
reactor, resulta mas comodo para el pasaje, ya que no se pro-
ducen durante su funcionamiento mas vibraciones de alta fre-
cuencia. En cambio, su sonido es mas desagradable (un silbido 
intenso), aunque m'enos fuerte que el de un motor Usual. 
Otras consideraciones pueden hacerse, aunque no tan importan-
tes, como per ejemplo, que el tren de aterrizaje es mas bajo 
en los aviones con turbo-reactores, debido a la carencia de hé-
lice. El despegue es inmedia'o, no interesando, sino al contrario, 
calentar el motor. Finalmente, las instalaciones sobre el avion 
son mas sencillas al no existir radiadores ni la diversidad de 
mandos de un avion con motor de explosion, como el regulador 
de riqueza de mezcla en altura, llaves de paso, de los radiado-
res, persianas de refrigeraeion, etc., etc., existiendo tambien me-
nos instrumentos de gobierno en el cuadro del piloto. Por ultimo, 
direhrbs que el peligro de formacion de hielo en el motor no 
existe en los turbo-reactores con compresores centrifugos, aun-
que si en los axiles^ en los que adhiriendose en los alabes les 
hace perder caracteristicas aerodinamicas, dificultando el funcio-
namiento del motor. 
CONCLUSIONES 
Como resumen de lo que acaba de exponerse, pueden obtenerse 
las conclusiones siguien'es. 
Para la Aviacion militar se ha impuesto por completo el avion 
equipado con turbo-reactores o turbo-helices; especialmente el 
primero ha resultado insustituible para los «cazas», hasta tal 
[junto, que hoy dfa resulta anacronico un avion de combate equi-
pado con mo pres alternatives. Para este tipo de avion no son 
apenas inconvenientes el elevado consumo de los motores y su 
no muy larga vida, sobre todo al tener en cuenta las m'agnificas 
caracteristicas de peso/potencia y potencla/area frontal que pio-
porcionan. 
Para los aviones de bombardeo tambien se emplean los turbo-
reactores (English Electric «Csmberra», «Stratojet», etc.), y para 
ellos tienen especial aplicacion las turbo-helices, sobre todo1 de-
bido al gran radio de accion que proporcionan. Este ultimo tipo de 
sistema motopropulsor equipa un gran numero de aviones civiles 
de pasajeros, estando prevista su instalacion («turbo-helices Bristol 
«Proteus») en los aviones gigantes Seunders Roe y Biistol Tira-
zabon. 
Todavia no puede afumarse que las turbinas 'de gas en su 
aplicacion a los motoies de aviacion esten perfectamente logra-
das, ya que es realmenle muy corto el tiempo que lian tenido 
p3ra su experimentacion de desarrollo. Su fu'uio es realmente 
prometedor, y aun en la aclualidad, hemos visto que compiten 
ventajosamente con el motor de cilindros en muchos aspectos. 
Hay comentaristas que opinan que el motor alternativo de poten-
cia superior a los 1.000 CV. desaparecera en muy pocos años 
y que en 'oda la zona de velocidades y alturas medias se im-
pondra el sistema turbo-helice? quedando los turbo-reactores para 
el campo de las grandes alturas ) velocidades, mientras que el 
motor de cilindros quedara limitado para la propulsion de pe-
queños aviones destinados a volar a baja cola y reduoida velo-
cidad (fig. 4). 
ZOO 400 600 800 fOOO '200 /400 
Ve/ocivod /fm/A 
Fig. 4 
Aún hay comentaristas que van mas lejos, y opinan que la 
turbina de gas se impondra por completo en el dominio de la 
aviacion, en cuanto se mejoren un poco mas sus mareriales y 
pueda trabajsr con mas altas temperaturas y mejor rendimiento. 
Estas autoridades aeronauticas anuncian la desaparicion del mo-
tor alternativo, en su aplicacion a la aviacion, en un numero re-
lativamente corto de ahos. 
El motor de cilindros es una maquina de gran peifeccion y 
funcionamiento seguro en la actualidad; pero ello se debe a 
la enorme cgntidad de tiempo que le han dedicado, y que le 
dedican, multitud de ingenieros en todo el mundo. Pero su idea 
basica no es buena j cada dfa cuesta mas trabajo perfeccionarlos 
y aumentar su potencia. Los motores de los nuevos sistemas pro-
pulsores basados en la turbina de gas son muy recientes, de ape-
diez años, y en tan corto plazo de tiempo YA se han 
puesto a la altura de los motores de cilindros. Esto se debe, frías 
que nada al triunfo de la márruina rotatoria sobre la alternstiva, 
y esto sin contar las ventajas que se desprenden del sis'ema pro-
pulsor, tan importantes o mas crue las del motor. En resumen, 
los turbo-iieactores y turbo-helices todavia en pleno desarrollo, p~ 3-
sentan un porvenir magnifico, no presentando la idea basica que 
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preside su concepcion limitacion alguna que impida su ulterior 
desenvolvimien'o y evolucion hasta alcanzar los mayores grados 
de perfeccionamiento. 
APLICACIONES DE LA TURBINA T¡V. GAS AL TRANSPONTE TERRESTRE 
Y MARITIMO. 
Actualrn'ente, la aplicacion de las turbinas de gas al trans-
'•°rte terrestre y maritimo no esta mas que en sus comienzos. 
Ciertamente que ya existe una locomotora Brown Boveri de tur-
bina de gas, otras unidades destinadas a la Marina, y Hasta auto-
moviles accionados por este sistema, habiendo un gran numero 
de proyectos en mayor o menor grado de realizacion, pero, no 
obstante, no esta todavia el problema nada m'as que en eu fase 
inicial. 
Hasta ahora, el principal inconveniente de las turbinas de gas 
es/ríha en la proporcionalidad inversa que existe entre su ren-
dimiento y su duracion. Son necesarias muy elevadas ténípera-
turas funcionales para obtener rendimientos aceptables, que pue-
dan competir con los de los motores de explosion y Diesel, llevan-
do esto consigo que la vida riel motor sea relativamente corta. Esto 
es perfectamen'e compatible con los requerimientos tle la Avia-
cion, pero no lo es en absoluto con lo del transporte terrestre y 
maritimo'. 
La razon que acabamos de citar ha obligado a proyectar las 
turbinas de gas que actualmente estan en servicio en loco-
motoras, plantas induslriales y barcos, para que trabajen con 
tefiíperaturas en la admision de la turbina relativamente ba-
jas, del orden de los existentes en las turbinas de vapor, con 
lo cual, la vida de aquellos resulta analoga a la de estas. 
No obstante, con el pso de recuperadores de calor y con tem-
peraturas de entrada en la turbina del orden de los 550° - 600°, y 
relaciones de compresion del orden de 3 - 4 : 1 , se logran facil-
mente rendimientos a 0.20. Este valor del rendimiento es del 
orden del que se consigue en una turbina de vapor de buenas 
caracteristicas, y muy superior desde luego al de una maqui-
na de vapor de embolos, pero resulta inferior al de un motor 
Diesel. No ya en el futuro, sino en proyectos que se estan lle-
vando a cabo, se esta consiguiendo turbinas de gas de una gran 
vida y con rendimientos del orden de 0,25; analogos ya a los de 
un motor Diesel para usos industriales. 
Cuestion aparte es la del peso de cada uno de estos motores. 
La turbjna de gas, aún con recuperador de calor, refrigerantes 
y sistemas de regulacion es niuchisimo mas ligera a igualdad de 
potencia, que el motor de explosion, maquina de vapor, motor 
Diesel o turbina de vapor, siendo tambien considerablemente me-
nos voluminosa. 
No queremos insislir mas sobre la composicion de estos mo-
tores ni mencionar aquf sus posibilidades futuras, ya que trata-
remos especialmente cstas cuestiones en las conclusinnes finales. 
Locomotoras con turbinas de gas. 
La. prim'era locomotora de turbina de gas, pue?ta en servicio. 
ha sido construida por la Casa Brown Boveri, y fue termina-
da a finales del año 1941. Es una nnidad de 2.200 CV. de poten-
cia, y locomoforas de este tipo prestan sus servicios en los Fe-
rrocarriles Federales Suizos. 
En esencia se compone de un compresor axil que eleva la pre-
sion del aire hasta unos 3,5 ívg/mm . A continuacion pasa a 
un cambiador de calor, en donde recupera parte de la energia 
calorifica de los gases de escape. El combustible se quema a 
presion constante en una camara unica de combustion, pasando 
a continuacion y con una temperatura maxima de 580° C, a una 
turbina de cuatro rotores. 
El regimen maximo del motor es de 5.200 r. p. m., reducien-
dose al llegar a las ruedas hasta poco mas de 800 r. p. m. 
Su rendimiento maximo es ifaial a 0,18, pudiendo estimarse su 
rendimiento medio durante un recorrido normal del tren en un 
valor del orden de 0,12. 
La transmision a las ruedas es • eléctrica, siendo*- este proce-
dimiento mucho mejor rue una transmision mecanica o hidrau-
-10-0 »< 
Fig. 5.—Esquema de la organización de la locomotora Broivn Boveri de turbina de gas. 
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lica, ya que se evita el empleo de un reductor y se regula mu-
cho mejor la potencia. Para ello, la turbina acciona directamen-
te un motor electrico, que a su vez sirve como motor de pues-
ta en marcha. 
Otr OÍ, pi ojéelos. 
Otros proyectos de locomotoras con turbinas de gas en vias 
de realizacion son los de las casas Allis-Chahners y General 
Electric, en los Estados Unidos. 
El Dr. J. T. Rettaliata, ingeniero jefe de la Research and Gas 
Turbines Development Division of Allis Chalmers, ha efectuado 
diversos proyectos de locomotoras con turbinas de gas; unas con 
transmision electrica y otras con transmision directa, utilizando 
para ello dos turbinas, una, para accionar el compresor, y otra, 
acoplada a la transmision. Las potencias previstas estan com-
prendidas entre 4.800 y 6.000 CV. en locomotoras con un peso 
de unas 200 toneladas. Se esperan obtener rendimientos del or-
den de 0,18. 
La Casa General Electric tiene en proyeoto una locomotora con 
turbina de gas de elevadas caracteristicas. Es de transmision 
eleotrica, con compresor axil y con una sola turbina. Se ha es-
timado su rendimiento entre 0,18 y 0,19. 
COMPARACION DE LAS LOCOMOTORAS CON TURBINAS DE GAS CON LOS 
DE OTROS SISTEMAS. 
De lo que acaba de exponerse pueden deducirse ya varias con-
secuencias para la comparacion de las locomotoras con turbi-
nas de <as. Para fijar las ideas, insertamos a continuacion unos 
cuadros comparativos de los diferentes tipos de locomotoras, tal 
y como se encuentran en su estado actual. Es'an tomadas de las 
refercncias 1 } 2, y han sido establecidos los datos por verda-
deras autoridades en la materia. 
CUADRO COMPARATIVO ENTRE LOCOMOTORAS DE VA-
POR, DIESEL CON TRANSMISION ELECTRICA, Y TURBI-
NAS DE GAS 
Combustible 
Coste del combustible 
(100 % para los de 
vapor) 
Coste del combustible 
referido al peso de 
la maquina 
Coste del lubricante en 
tanto por ciento del 
coste del combusti-
Coste de agua en tan-
to por ciento del cos-
te del combustible... 
Par de arranque 
Csrb6n 
100 
100 
10 
10 
Minimo 
Aceite pesado 
50-75, me-
dia = 63 
68 
20-30 
Pequeño 
Grande 
<Ga«-oiIj 
50 - 75, me-
dia = 68 
61 
Menor que ] 
Nulo 
Grande 
Elemsnto de comparacion 
Coste por CV. (1 li-
bra = 50 ptas.) 
Rendimiento m e d i d o 
sobre ejes % 
Kilometraje por ano... 
Locomotora 
de vapor 
Locomotora Locomotora con 
Diesel turbina de gas 
350 ptas. 875 ptas. 650 ptas. 
6 - 8 26-28 15-16 
300.000' Km. 400.000 Km\ Mayor de 
400.000 Km. 
Tiempo para repostar 
el combustible 
Velocidad maxima ... 
Desgaste de carriles ... 
Recuperacion de poten-
cia mediante frenado 
V i d a aproximada en 
Conservacion 
El mayor 
Reducida 
Grande 
Ninguna 
30 
Reducida 
El menor 
Alta 
Menor 
Toda 
15-20 
Alta 
Pequeño 
Alta 
El menor 
Toda 
30 
La mas redu-
cida. 
De la observacion del cuadro anterior puede deducirse la con-
^ecuencia que aun en el estado actual la locomotora de turbina 
de gas puede competir ventajosamente en muchos aspectos con los 
otros tipos. 
Ademas de las ventajas citadas, pueden tambien indicarse que 
su peso seria menor, y su longitud seria del orden del 50 % de 
la de una locomotora Diesel; ventaja ciertamente importante, ya 
que permitiria disminuir el radio de las curvas del trazado de 
la via. 
En cuanto a sus posibilidades futuras, dejamos el estudio para 
el final de este trabajo, en el que se insertaran unas conclusiones 
en las que se analizara el conjunto de caracteristicas y posible 
desarrollo de la turbina de gas. 
L A TURBINA DE GAS EN SU APLICACION PARA BARCOS. 
Dcsde hace muchos años se ha venido utilizando la turbina de 
gas para la sobrealimentacion de los motores Diesel de los bar-
cos. Un ejemplo importante de esta aplicacion lo tenemos en el 
trasatlantico «Reina del Pacifico», que llevaba sus cuatro moto-
res Harland and Wolf, Burmeister and Wain de 5.500 CV., so-
brealimentados con un dispositivo patente Buchi de turbina de 
gas. Actualmente, la sobrealimentacion de motores Diesel de cua-
tro tiem'pos ha silo abandonada, habiendo progresado' con no mu-
cha rapidez l'i sobrealimentacion de los de dos tiempos. En nues-
tro trabajo, lo que nos interesa realmente considerar es la apli-
cacion de la turbina de gas no como un sistema auxiliar, sino 
como el sistema motopropulsor fundamental. 
Existen actualmente numerosos proyectos de motores marinos 
formados por turbinas de gas, habiendo sido llevados algunos a 
su realizacion practica. 
En noviembre de 1943, en una conferencia pronunciada en la 
Naval Architects and Marine Engineers, se presento un interesante 
proyecto de este tipo de motor por los ingenieros C. R. Soder-
berg y R. B. Srnith. El proyecto comprendia una turbina de gas 
de elevadas caracteristicas, con dos compresores tipo Lysholm, uno 
de baja y otro de alta presion, y dos turbinas, tambien de 
baja y de alta presion. La turbina habria de trabajar con cam-
biador y recuperador de calor, proporcionando un rendimiento. del 
32,5 %. 
El doctor Rettaliata, ya citado en relacion con las locomotoras 
de turbina de gas, ha proyectado tambien un motor de este tipo 
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apto pala la piopulsión de navios, compuesto también de dos tur-
binas y dos compiesoies. El autoi espera obtenei un rendimiento 
no mfenoi al 30 %, y conseivaí esta buena eficiencia en condi-
ciones muy valladas de funcionamiento 
Fig. 6.—Esquema de la turbina de ga\ para barro, Brown 
Boyen de 4.000 CV. de potencia, em'i'eando dos escalones 
de presión, cambiada de calor y doble engranaje ¡eductor. 
(De la ref. 5.) 
Existen olios muchos numerosos pioyectos: Geneial Elecüic, 
Biown Boveri, de J. K. Salisbuiy, P. R. Sidler, etc., etc., coinei-
dentes la mayoría en el empleo de doble giupO eompiesor-tuibina, 
lo que lleva consigo un mejoi lendimiento con legímenes varia-
bles, y utilizando diversos tipos de cambiadoies y recuperadores 
de caloi, así como distintos piocedimientos para conseguh la mai-
cha atrás. 
Fig 7.—Turbina de gas marina proyectada por la Genera.' 
Electric (maqueta de madera). Tomada de la ref. 5. 
En cuanto al poivenii de la turbina de gas en relación con la 
propulsión de barcos paiece sei extremadamente piometedoi. El 
motoi Diesel es de muy buen rendimiento, pelo íesulta muy difí-
cil constmiilos con potencias superioies a los 15.000 CV. Por 
otra liarte, su peso poi CV. es realmente elevado, del oiden de 
los 60 70 Kg/CV. paia los de glandes potencias. Con las tmbi-
nas de vapoi se ha íesuelto satisfactoriamente la cuestión de la 
potencia construí endose sin m'uchas dificultades grupos de más 
de 100.000 CV. Su rendimiento puede sei de hasta un 21 % en 
las turbinas de buenas características, resultando también más pe-
sadas y voluminosas que las turbinas de gas. 
Ya hemos visto que las tiubinas de gas piopoicionan íendi-
micntos supenoies incluso a los de los motoies Diesel, y en las 
instalaciones malinas su peso poi CV. es mucho menoi que paia 
cualquiei otio tipo de motor, no sobiepas-'nlo de los 15 Kg/CV 
Su inconveniente, quizás más importante, estriba en que el com-
bustible que han de quemar íesulta más costoso que el que puede 
utihzaise en los m'otoies Diesel y en las tuibmas de vapoi, pues 
ya vimos en el capítulo de la combustión que las turbinas de 
gas solamente trabajan bien con la ^ama de combustibles conr-
piendidos entie la gasolina y el gas-oil, existiendo seiias dificul-
tades para que funcionen en buenas condiciones con los combus-
tibles pesados y íesiduos, que son íealmente los de menoi precio 
en Ja actualidad. 
Poi debajo de los 1500 CV. no es de esperar que la turbina 
de gas tenga mucha aplicación en la Malina, pues no es fácil 
lon-tiun unidades de esta potencia o inferióles que tengan ca-
lacterísticas comparables con los motoies Diesel de potencia ana 
loga. En cambio, pala potencias supeiiotes a la indicada, y según 
opinión de autoiidades de la mayoi solvencia en estas cuestiones 
(vei íefeiencias), se extien le pal a la tuibina de gas un poivenii 
extiemadamcnte piom'etedor en su aplicación a la piopulsión de 
baicos, mucho más promctedoi que el de los motoies Diesel y 
turbinas de vapor. 
LA TURBINA DE GAS EN SU APLICACIÓN AL TRANSPORTE POR GARRE 
TERA. 
Diñante la pasada contienda los alemanes trabaiaion en dife-
1 entes pioyectos de turbinas de gas en su aplicación a vehículos 
tenesties, piincipalmente oiientados en el sentido de su utiliza-
ción en tanques de combate y camiones militares. 
Los pioyectos eian de potencias difeientes, oscilan lo entie los 
200 y los 1.000 CV ; peí o la oiganrzación bá=ica eia en todos la 
misma: un compiesoí axil de nueve escalones, una cámaia de 
combustión anulai y una tuibina de ties escalones. No se utili-
zaba íecupciadoi de caloi, i se pioyeclaba la instalación de un 
leductoi después del com'piesor, al principio de la transmisrón a 
las medas 
Estos pioyectos no eian demasíalo buenos, debido a dos iazo-
nes Po' una paite, sin la utilización de íecupeíadoi de caloi, en 
estas unidades de pequeña potencia, no puede espeíaise obtenei 
rendimientos supeiioies a 0 20. Además, la utilización de una 
sola tuibina, de uno o vaiios escalonamientos, propoiciona unas 
r.aiacteiísticas bastante deficientes cuando hay que funcional con 
legímenes vanables. Poi estas íazones, estos piimeíos proyectos 
fueron abandonados, continuando los alemanes trabajando en otios 
esquemas, que si bien algo más complicados, piopoicionaban mu-
chas mejoies caracteiísticas. 
La tuibina única pal a accionai el compiesoí y suminisliai po-
tencia a las Hiedas fué abandonada, proyectándose motoies con 
tuibmas mecánicamente independientes: una pala el compiesor, y 
otia paia la tiansmisión. A ba^e de esta misma idea puede oi-
ganizaise el motor de dos maneías difeientes: con las tuibinas 
en sciie, lo que es práctica común, o bien en paialelo, dividiendo 
el alie al salii de la cámaia de combustión en dos partes, que 
hablan de alimenlai las dos tuibinas sepaiadamente. El piimei 
sistema es más sencrllo y barato, peio el segundo presenta me-
jores caiacterísticas. En todo caso, mediante el empleo de dos 
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turbinas independientes, se consiguen unas caracteristicas de par, 
y un rendimiento funcional con regfmenes variables superior al de 
un motor usual de cilin Iros. 
En filis ultimos proyectos, los alemanes habian previsto la uti-
lizacion de recuperador de calor, con lo que esperaban obtener 
consumos del orden de los 220 gr/CY/hora. 
Desgraciadamcnte, la guerra malogro estos proyectos, pero sus 
frutos fueron reco^idos por las potencias vencedoras, y especial-
mente por los ingleses. 
La casa Rover Car Co., de Solihull, Biimingham, ha sido la 
primera fabiica de "utcmoviles que ha conrtiuído uno de ellos, ac-
cionrdo por una turbina de gas. Fue ternrnado en el año 1947, 
babiendo sido montado el mbtor en el «chassis» de un automovil 
que estaba destinado piimitivamente a soportar un motor de ci-
lin Iros de 75 CV. de poteneia si freno. 
La turbina de gas Rover es de 100 CV. de poteneia. Esta cons-
tituida por un compresor centrifugo y dos turbinas independien-
tes. E1 legimen de la primera turbina es de 55.000' r. p. m., y algo 
mas reducido el de la segunda. El motor lleva recuperador de 
ca'or y un motor electrico de arranque. 
El automovil no necesil? cambio de marchas, efectuandose la 
re luccion de regimen entre el motor ) la transmision y en el 
diferencial. 
El peso del motor es solamente de 200 Kg., mientras que el 
motor antiguo de cilindrois pesaba 300. Por tanto, la relacion 
peso/potencia de la turbina de gas, igual a 2 Kg/CV., es del orden 
de la mitad de la del motor de cilindros. 
En la exposicion de las industiias britanicas de 1948, la casa 
Centrax presento olio automovil impulsado mediante una turbina 
de gas. El motor tenia un compresor axil de ocho escalones se-
guido de otro compresor centrifugo, proporcionando entre los dos 
una relacion de compresion de 6 : 1. Debido a esta elevada rela-
cion de compresion no se hacia necesario el uso de recuperador 
de calor, ya que el m'otor solamente tenia un consumo de poco 
mas de 300 gr/CV/hora, no demasiado elevado para un automó-
vil. Estaban dispuestas en el motor dos turbinas independientes, 
la primera funcionando con un regimen maximo de 43.000 r. p. m., 
y la segunda a 35.000 r. p. m. La poteneia del motor era de 
160 CV., y su peso igual a 160 Kg, teniendo, pues, una relacion 
peso/potencia igual a la unidad. El combustible normalmente uti-
lizado es el keroseno, pudiendo tambien funcionar con aceite 
pesado. 
Posibilidades de la aplicacion de las turbinas de gas a los auto-
moviles y camiones. 
Las posibilidades teoricas y tecnicas de la aplicacion de las 
turbinas de gas a los vehiculos destinados a ma^char por carre-
tera son realmente prometedoras. Pueden dar un rendimiento su-
perior al de un motor de cilindros, pesan muchisimo menos a 
igualdad de poteneia, y no es necesaria la utilizacion de cambio 
de marchas. 
El inconveniente fundamental que presentan radica en la cues-
tion economica. Debido a la pran cantidad de materiales espe-
ciales; necesidad de dos turbinas; cojinetes de muy buenas ca-
racteristicas; debido a la necesaria utilizacion de elevados regí-
menes, e incluso por el engranaje reductor, resultan las turbinas 
de gas dem'asiado caras, bastante mas que un motor usual de 
cilindros. Por esta razon, los mismos ingenieros de las casas Rover 
y Centrax opinan que, por ahora, no es negocio la fabricacion de 
automoviles con estos motores, aunque si puede esperarse que 
para el futuro lo sea, cuando se encuentren materiales mas bara-
tos, o bien que permitan trabajar con temperaturas mas altas, 
F.'g. 8.—Turbina de gas Rover. {Ref. 6.) 
! 
ya que en este caso el considerable ahorro que se produciria en 
el consumo de combustible compensaria el mayor coste inicial 
del motor. Esta es la razon de la construccion actual de automó-
viles con turbinas de gas, pues las fabricas de automoviles de-
sean ii logrando experiencia y propaganda, con vistas a un pio-
xim'o futuio. 
LA TURBINA DE GAS EN SU APLICACION A LAS IKSTALACIONES INDUS-
TRIALSS. 
En esta aplicacion de la turbina de gas a las instalaciones in-
dustriales es en donde no se ve demasiado claro su porvenir, es-
tando las opiniones divididas. 
En la actualidad existen varias instalaciones de poteneia a base 
fie turbina de gas. En Nueva Jersey, la casa General Electric ha 
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Fig. 9.—Esquema de la organizacion de un automovil con 
turbina de gas. (Ref. 6.) 
construido e instalado diversas turbinas de gas deslinadas a fun-
cionar como soplantes en los hornos de fundicion. 
La casa Brown Boveri ha fabricado diferentes plantas de po-
teneia a base de turbinas de gas con destino a diferentes paises 
y para distintas utilizaciones. Esta miema casa esta trabajando 
con una turbina de gas de tipo experimental que presenta el ma-
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lene a, en la cual2 en vez de cunbuslible se quema caibon fina 
mente pulveíizado Son íealmenle grandes las dificultades con 
que hai que contal paia lesohei satisfactoriamente la combus 
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Fig 10—Turbina de gas de 4 000 Kw, instalada como ge 
neradoi de electricidad en Neachátel (Ref 4 ) 
tion de caibon en polvo en las tuibinas de gas, especialmente en 
lo que concierne a la eliminación de cenizas y a eutai la foima 
clon de depósitos carbonoso» Pala la íesolucion de este problema 
piesenta el mayor ínteres, ja que el día que íesulte viable, la 
tuibma de gas podra competri ventajosamente con cualquiei tipo 
de motoi y para cualquiei clase de instalación industiial 
Mientras que no se resuelva satisfactonamente este pioblema 
riel carbón en polvo, volvemos a repetir que no íesulta demasía 
do claro el ponemr mdustnal de las tuibmas de gas Su quiza 
Ü Í*¿4SB, 
Fig 11 —Tu¡ bina de gas Brown Boven de 10 000 Kw de 
potencia destinada a una central de energía eléctrica de 
Bucarest Al fondo y a la derecha, puede verse otra turbina 
de gas de 4 000 Kw destinada al Perú Ambas están en los 
bancos de piuebas de la Biown Boven {Ref 4 ) 
mas íni] oitante ventaja, de cu pequeña lelacion peso/potencia, no 
tiene demasiado mteies pala instalaciones fijas, en las que lam 
poco es importante su reducido tamaño Mientras sus íendmnien 
tos no se e even poi encima de los de los motoies industnal^n, no 
podían sei de gian aceptación Cieitamenle que con las tuibmas 
ríe gas puede conscgunse actualmente íendimientos bastante ele 
vados, peio es a costa de mstalai íecupeíadoies de calor o de 
mciementai gian lemente su lelacion de compresión, lo que lleva 
consigo una disminución en la lelacion potencia util/potencia gas 
tada en la compiesion Estas dos soluciones encaiecen el moioi 
Ja de poi si relativamente caí o, inconveniente que se agrava con 
la nccesi lad de consumir combustibles mas costosos que los que 
se utilizan en otios irpos de motoies 
Poi tanto y aunque no pueda deciise que tengan muy malas 
cazactensticas ccmpaiatrsas, de momento quedan en un según lo 
plano las tuibm s de gas inducíales, que solamente tendían una 
verdadera aplicación cuando el factoi peso sea importante o sea 
difícil encontrar agua en abundancia 
Pese a las opiniones contralla» rué hemos citado, hay tamjien 
muchas autondales en la malena que pionostican un magnifico 
poivenu paia las turbinas de gas en instalaciones fijas, especia1 
mente cuando cc riimentcn las tempeíatmas de tiabajo y unos 
> otros están de acueido que si se íesuclve favoiablemcnte la 
combustión del caibon en polvo, se abie un poucnn mme hato del 
mayoi ínteres paia las tuibmas ríe gas 
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CONCLUSIONES riNALES 
A to lo lo laigo le esta Aíemona, y especialmente en el estudio 
de las aplicaciones de las tuibmas de gas ha "ido posnVe daisc 
cuenta de la mipoitancia fundamental que piesentan en el mo 
mentó actual, impoitancia que había de mciementarse hasta g a 
do» insospechados en un futuio muy próximo 
Hemos podido obseivaí que paia la Aviación ha íesultado sei 
la tuibma de gas un sistema motopioptilsoí jieifectamente idóneo 
debido a su reducida lelacion peso/potencia, i a los gian les 
valoies que se logian en la también nnpoitantísima relación em 
puje/area fiontal, razones poi las cuales se han hecho mrpiescín 
dibles en los aviones de caza, j ap icandosc cada vez con mayoi 
frecuencia a los aviones de bombaidco y a los destinados al trans 
poite civil de pasajeios 
También hemos po lirio vei rrue si bien todavía en sus comien 
zos las tuibmas de gas presenten magnifico pmvenir en casi to los 
los teirenos de la industria, y muy especialmente en su aplicación 
dilecta como motoies de tianspoite en cmlquieía de sus drvi=io 
nes mantimos, feíiocamles y automóviles 
Destaca todavía mas la impoitancia de las tuibmas de gas cuan 
do se analiza el poco tiempo que han necesitado paia alcanzai 
rr>7 
el satisfactorio estado actual, y el enorme campo ele posibilidades 
que ofrecen para el futuro: mejora de los acluales materiales me-
talicos, alabes ceramicos, recuperadores de calor, ciclos mixtos, 
motor «Compound», incrementadores de empuje, combustion de 
carbon en polvo, etc., etc.; procedimientos y mejoras susceptibles 
todos ellos de perfeccionarse en muy poco tiempo, con lo que se 
conseguirian increirientos notables en casi todas las caracteristicas 
de la turbina de gas, que la llevarian a conquetir en todos los te-
rrenos con cualquier otro tipo de motor. 
Pero sin necesidad de pensar en el futuro, en la actualidad, la 
turbina de gas es un motor al que debe concederse la maxima 
atencion, ya que hemos visto que aún en el estado en que se en-
cuentra hoy dia puede cumplir a la perfeccion multitud de come-
tidos en competencia con la majoria de los motores realizados 
hasta la fecha. 
Como consecuencia inm'ediata de estos hechos incontrovertibles 
se destaca la atencion que en nuestro pais debemos conceder a 
este nuevo tipo de motor. 
Es un hecho lamentable, pero verdaderamente cierto, que en 
Espana no podemos decir ni siquiera que estamos atrasados en 
la fabricacion de turbinas de gas, ya que todavia no se ha 
intentado proyectar ni construir ningun tipo de este motor. Aun 
mas, con frecuencia en nuestro pais se encuentra en algunos 
aspectos atrasada la tecnica; pero esto en cuanto a su realiza-
cion practica por falta de medios, pues es un hecho comprobado 
que nuestros ingenieros se encuentran situados en un nivel de co-
nocimientos teoricos y tecnicos que puede compararse con el 
de la mayoria de los existentes en los demas paises. Pues bien, no 
es esto lo que sucede con las tuibinas de gas, sino que, como 
norm'a general, es bastante grande el desconocimiento que existe 
sobre estas cuestiones; hecho que puede observarse en nuestras 
publicaciones tecnicas, libros y revistas, que, o bien no tratan de 
estas cuestiones, o lo hacen en forma elemental y breve. 
Entre el personal no especializado es verdaderamente notable 
la confusion que puede observarse. Los motores de reaccion son 
para la mayoria entes misteriosos que se mueven obedeciendo a 
leyes desconocidas. A ello ha contribuido la desgraciada nomen-
clatura de origen frances, que se ha adoptado para las turbinas de 
gas en su aplicacion como motores de aviacion, y mucho tambien 
algunas publicaciones, articulos y libros, que con caracter tecnico 
o de divulgacion, y escritos con poco conocimiento de causa, no 
han hecho mas que aumentar el desconocimiento existente. 
Resulta dificil y desde luego laborioso, estudiar y profundi-
41 final üc esta eeposición, 
pasa al siguiente trabajo, de < 
zar en el conocimiento de las turbinas de gas, ya que toda la 
infoimacion ha\ que buscarla en el extianjero, y en las que, 
como en toda cuestion o invento de reciente aparicion, la infor-
macion tecnica tratando de ella suele encontrarse dispersa y sin 
una completa unidad de doctrina. Afortunadamenle, han ido apa-
reciendo recientemente libros ingleses y americanos con infor-
macion bastante completa sobre estas cuestiones; libios que hemos 
procurado incluir en nueslras referencias, asi como la de articu-
los en los que se tratan mas profundamente diversas cuestiones 
particulares. 
La experimentacion sobre turbinas es realmente dificil y ex-
tremadamente costosa. Son necesarias enormes inslalaciones de po-
tencia, tanto como haya de ser consumida en la compresion, lie-
gandose facilmente a los 8 6 10.000 CV. Por otra parte, es tam-
bien necesario un equipo industrial escogido, y disponer de ma-
teriales especiales en grado sumo. 
Por ello, unicamente los paises con un elevado grado de indus-
trializacion y con poderosos recursos economicos, como los Es-
tados Unidos, Inglaterra y Suiza, son los que han podido desaifo-
liar y construir diversos y numeiosos prototipos de turbina de gas. 
Existe un recuiso para las naciones que no cuentan con dichos 
medios economicos. Es ello el coníenzar los trabajos de experi-
m'entacion y construccion sobre motoies de pequena potencia. Su 
proyecto es tan dificil, o quizá mas, que el de uno de gian po-
tencia, pero su experimentacion y las instalaciones necesarias son 
infinitamente menos costosas. Estos pequenos motores, con poten-
cias del orden de los 100 CV., pueden tener por si mismos una 
real utilizacion, y sobre todo, con ellos se adquiriria expeiiencia 
para una futura fabricacion de motores mis potentes, en la que 
3a se marcharia con un buen grado de conocimiento. Esle mismo 
procedimiento ha sido llevado a la realidad por la casa Boeing, 
en los Estados Unidos, y en Francia, la casa Turbomeca tia-
baja actualmente en la fabricacion de pequenas turbinas de gas, 
con unos m'edios economicos e industriales que se ballan por 
completo al alcance de nuestro pais, 
En nuestra modesta opinion, aunque el problema sea dificil, 
arduo y costoso, resulta necesario comenzar en Espana el estudio 
y fabricacion de turbinas de gas, si no queremos queJamos por 
completo atrasados en muchas cuestiones de instalaciones indus-
triales y de la tecnica del transporte, y muy especialmente para 
la Ingenieria Aeionautica, de la que nos honramos formando parte 
de ella. 
Madrid, mayo 1950. 
y como no hace observaciones a la misma ningún congresista, se 
uyo contenido el autor da amplio extiacto. 
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